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Editorial 


Se partir para o espaço é um grande desafio, regressar do 
espaço é algo que os cosmonautas e astronautas querem 
ver rapidamente para trás. Vamos saber como decorreu o 
regresso á Terra da Soyuz TMA-6 e vamos a ficar a saber 
como tem sido a vida a bordo da ISS nos últimos meses. 


Há vinte anos, na noite de 13 para 14 de Março 
de 1986, a sonda Giotto da ESA encontrou-se com o 
Cometa Halley. Foi a primeira missão da ESA no espaço 
profundo e fez parte de um esforço internacional 
ambicioso no sentido de desvendar os enigmas que 
rodeiam este objecto misterioso. 


Infelizmente ainda não será nesta edição do 
Boletim Em Orbita que se iniciará a nova secção dedicada 
à épica missão da sonda Cassini no sistema de Saturno. 


Finalmente, temos as habituais secções do 
boletim Em Órbita relativas á catalogação dos objectos em 
órbita terrestre, ás reentradas atmosféricas registadas e à 
antevisão dos próximos lançamentos tripulados e não 
tripulados. 


Rui €. Barbosa 
Braga, 14 de Maio de 2006 


O boletim Em Órbita, dedicado à Astronáutica e à Conquista do Espaço, é da autoria de Rui C. Barbosa e tem uma edição 


electrónica mensal. 


Versão web editada por José Roberto Costa (http://www.zenite.nu/orbita/ - www.zenite.nu). 


Neste número colaboraram José Roberto Costa, Antonin Vitek e Manuel Montes. 


Qualquer parte deste boletim não deverá ser reproduzida sem a autorização prévia do autor. 


Rui €. Barbosa (Membro da British Interplanetary Society) 
BRAGA 
PORTUGAL 


00 351 93 845 03 05 
reb(wunetcabo.pt 


Na Capa: O foguetão lançador 114511U-FG Soyuz FG Fregat é colocado na Plataforma de Lançamento PU-6 do Complexo 
de Lançamento LC31 (17P32-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur, transportando a sonda europeia Venus Express. Imagem: 
ESA. 
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Voo espacial tripulado 


Estatísticas 


Esta secção do Em Órbita será dedicada a estabelecer as estatísticas relacionadas com o programa espacial tripulado em 
geral. A secção será actualizada todos os meses à medida que vão tendo lugar os diferentes voo espaciais tripulados e à 
medida que decorre a permanência das diferentes expedições na ISS. Os valores incluem os voos do X-15 e da 
SpaceShipQOne. Os presentes dados estão já actualizados com a missão Soyuz TMA-8. 


Os 10 mais experientes Os 10 menos experientes 

ld 01h I8m 00s 
ld 00h 17m 03s 
ld 00h 17m 03s 
0d 21h 2Im 36s 
Od 05h 08m 37s 
Od 04h 56m 05s 
Od 01h 48m 00s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 
Od 00h OIm 13s 


803d 09h 33m 29s 
747d 14h 14m IlIs 
678d 16h 33m 36s 
651d 00h 00m 00s 
610d 03h 40m 59s 
555d 18h 28m 48s 


Gherman Stepanovich Titov 
Boris Borisovich Yegorov 
Konstantin Petrovich Feoktistov 
Yang Liwei 

Virgil Ivan 'Gus' Grissom 
Malcom Scott Carpenter 

Yuri Alexeievich Gagarin 
Sharon Christa Mc Auliffe 
Gregory Bruce Jarvis 

Michael John Smith 


Sergei Konstantinovich Krikalev 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Valeri Vladimirovich Polyakov 
Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Alexander Yurievich Kaleri 
Victor Mikhailovich Afanasyev 
Yuri Vladimirovich Usachyov 552d 22h 19m 12s 
Musa Khiramanovich Manarov 541d 00h 28m 48s 
Alexander Stepanovich Viktorenko 489d 01h 40m 48s 
Nikolai Mikhailovich Budarm 444d 01h 26m 24s 


Os 10 voos mais longos Os 10 mais experientes em AEV 

77h 4Im 00s 
58h 27m 00s 
49h 34m 00s 


437d 16h 48m 00s 
379d 14h 24m 00s 
365d 21h 36m 00s 
365d 21h 36m 00s 
326d 12h 00m 00s 
311d 19h 12m 00s 
240d 21h 36m 00s 
237d 00h 00m 00s 
237d 00h 00m 00s 
237d 00h 00m 00s 


Anatoli Yakovlevich Solovyov 
Jerry Lynn Ross 

Steven Lee Smith 

Nikolai Mikhailovich Budarm 46h 14m 00s 
Yuri Ivanovich Onufriyenko 43h 14m 00s 
Talgat Amangeldyevich Musabayev 43h 02m 00s 
James Hansen Newman 42h 24m 00s 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 41h 59m 00s 
Victor Mikhailovich Afanasyev | 38h 33m 00s 
Vladimir Nikolaievich Dezhurov | 37h 56m 00s 


Valeri Vladimirovich Polyakov 
Sergei Vasilyevich Avdeyev 
Musa Khiramanovich Manarov 
Vladimir Georgievich Titov 
Yuri Viktorovich Romanenko 
Sergei Konstantinovich Krikalev 
Valer: Vladimirovich Polyakov 
Leonid Denisovich Kizim 
Vladimir Alexeievich Solovyov 
Oleg Yurievich Atkov 


Astronautas com maior número de voos Cosmonautas e Astronautas 
Jerry Lynn Ross 7 
Franklin R. Los Angeles Chang-Diaz 

John Watts Young 


Segundo a FAI 
6 
Curtis Lee Brown, Jr. 6 
6 
6 


Segundo a USAF 
James Donald Wetherbee 


Collin Michael Foale Cosmonautas e Astronautas em órbita 


Número de cosmonautas e astronautas por país (segundo a definição da Federação Astronáutica Internacional) 


Itália 
Ucrânia 


México 
Síria 


URSS/Rússia 99 Cuba 
EUA Zi] Mongólia 


Checoslováquia 1 
Polónia l 


Alemanha 10 


Bulgária 2 
Hungria l 
Vietname l 


Roménia 
França 

Índia 

Canadá 

Arábia Saudita 
Holanda 


ND A OO A O HA Hama 
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Afeganistão 
Japão 
Inglaterra 
Áustria 
Bélgica 
Suiça 


4 

l 
Espanha l 
Eslováquia l 
África do Sul l 
Israel l 
China 3 
Brasil l 


TOTAL 443 
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Regresso à Terra da Soyuz TMA-6 


Após permanecerem 179 dias no espaço os tripulantes da Expedição 11 regressaram á Terra a 11 de Outubro de 2005. Sergei 
Konstantinovich Krikalyov e John Lynch Philips foram acompanhados pelo terceiro turista espacial Gregory Hammond Olsen. 


Como se processa o regresso á Terra da Soyuz TMA? 





A cápsula Soyuz TMA-6 (28640 2005-0134) tripulada por Sergei 
Konstantinovich Krikalyov, John Lynch Philips e Gregory Hammond 
Olsen, separa-se da ISS iniciando assim o seu regresso á Terra a 11 de 


Outubro de 2005. Imagem: NASA. 





Para o regresso e reentrada atmosférica todos 
os tripulantes da Soyuz TMA envergam o fato 
anti-G Kentavr de fabrico russo. Este fato é 
um sistema de protecção anti gravidade que 
tem como função facilitar o regresso dos 
tripulantes que permaneceram por longos 
períodos em órbita terrestre. Consiste nuns 
calções, umas polainas, roupa interior, um 
jersei e umas peúgas, actuando como uma 
contra medida para distúrbios circulatórios, 
prevenindo que o tripulante sofre sobrecargas 
durante a descida e aumenta a tolerância 
ortostática durante a adaptação após o voo. Os 
tripulantes russos são também aconselhados a 
ingerir fluidos com aditivos de electrólitos 
(três tabletes de cloreto de sódio durante o 
pequeno-almoço e após o almoço) juntamente 
com 300 ml de fluído e duas pastilhas durante 


a refeição abordo da Soyuz TMA antes da 
manobra de saída de órbita. 


Antes do regresso é dada especial 
atenção á necessidade de envergar com 
cuidado o cinturão médico com sensores e 
garantir que estes estão em contacto com o 


corpo. Durante os preparativos para o regresso, antes da reentrada atmosférica, os tripulantes sentam-se confortavelmente nos 


seus assentos Kazbek eapertam os 
cintos de segurança para garantir um 
bom contacto entre o corpo e o assento. 


Durante a manobra de saída de 
órbita os tripulantes notarão que as 
partículas de poeiras começarão a 
assentar no Módulo de Descida, sendo 
esta a primeira indicação da reentrada e 
dos efeitos das cargas G. A partir desta 
altura é necessário que os tripulantes 
prestem atenção, pois as cargas 
gravíticas começam a aumentar 
rapidamente. Com o efeito das cargas 
gravíticas a tripulação começa a notas 
uma sensação de carga nos seus corpos 
e um aumento de um certo desconforto. 
É cada vez mais difícil respirar e falar, 
sem no entanto perderem essa 
capacidade. Estas são sensações 
normais e os tripulantes são 
aconselhados a passarem por estas 
sensações com calma. Caso surja a 
sensação da existência de uma 
protuberância na garganta não há razão 
para preocupações, pois esta sensação é 
frequente e não deve ser combatida. 
Neste caso a melhor solução é tentar 
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A cápsula Soyuz TMA-6 após o seu regresso á Terra a 11 de Outubro de 2005. 
Imagem: NASA. 
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não engolir ou falar nestes momentos. A tripulação deve também verificar a sua visão e em caso de ocorrer qualquer distúrbio, 
criar uma tensão adicional de pressão abdominal e nos músculos das pernas. 


Durante a abertura do 
pára-quedas piloto, do pára-quedas 
de arrasto e do pára-quedas 
principal, as acelerações de 
impacto serão notadas como fortes 
puxões. Não há qualquer razão 
para preocupações, mas os 
tripulantes devem estar preparados 
para que durante a abertura do 
pára-quedas principal e sua 
recolocação para uma suspensão 
assimétrica, ocorram movimentos 
de balanço e de rotação o que 
envolve irritações vestibulares 
(relacionadas com o ouvido 
interno). 


É importante apertar 
devidamente o sistema de 
segurança par segurar a zona 
pélvica e o arco peitoral. Podem 
ocorrer irritações vestibulares na 
forma de vertigens, ilusões 
posturais, desconforto geral e 
sensação de enjoo. Para prevenir 
estas 1rritações a tripulação deve 
limitar os movimentos da cabeça e 
dos olhos bem como fixar a sua 
visão em objectos imóveis. 


Mesmo antes da 
aterragem que é auxiliada por seis 
pequenos motores de combustível 
sólido que se encontram por detrás 
do escudo térmico que entretanto é 
descartado, a tripulação deve 
preparar-se para o impacto com o 
solo estando os seus corpos 
fixados ao longo dos assentos. 
Deve ser dada especial atenção à 
posição dos braços para prevenir 
danos nos cotovelos e nas mãos. A 
velocidade de aterragem é de 
aproximadamente 9,9 m/s. 





Após a aterragem a 
tripulação não se deve levantar imediatamente dos seus assentos e sair do módulo. São por isso aconselhados a permanecer nos 
assentos durante vários minutos e só depois levantarem-se. Ao fazerem isto, devem limitar os movimentos da cabeça e dos olhos 
e evitar movimentações excessivas, procedendo devagar. Não devem também adaptar-se à gravidade terrestre na posição erecta 
muito rapidamente. 


Regressando á Terra 


Ás 1853UTC do dia 10 de Outubro de 2003 os três ocupantes da Soyuz TMA-6 já haviam entrado no veículo com a escotilha de 
acesso ao módulo Zarya a ser encerrada ás 1848UTC. O cosmonauta Serguey Krikalyov ocupou o assento central da cápsula 
enquanto que o astronauta John Phillips ocupava o assento esquerdo com Gregory Olsen a ocupar o assento direito. Seguindo um 
plano determinado os três ocupantes foram preparando a cápsula para se separar da ISS. Os mecanismos que mantinham os dois 
veículos acoplados foram abertos ás 2135UTC e a separação entre os dois veículos ocorreu ás 2149UTC de forma manual. 
Usualmente a acoplagem é levada a cabo de forma automática no entanto desta vez a acoplagem foi levada a cabo manualmente 
para conservar energia pois havia receios quanto ao estado da bateria suplente da Soyuz TMA-6. 
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Pelas 2152UTC os motores do veículo foram activados durante 8 s para aumentar a separação em relação à ISS. O 
começo da manobra de travagem orbital teve lugar ás 0019UTC do dia 11 de Outubro. Esta ignição dos motores da Soyuz TMA- 
6 teve uma duração de quatro minutos e 
terminou pelas 0023UTC. Nesta fase a 
cápsula encontrava-se a voar com uma 
orientação contrária ao sentido de voo e 
encontrava-se sobre o Atlântico Sul a 
Este da América do Sul e voando para 
Nordeste passando posteriormente sobre 
a África. Pelas 0030UTC os helicópteros 
de apoio e recolha levantavam voo a 
partir da cidade de Arkalyk, Cazaquistão, 
dirigindo-se para o local de aterragem 
que apresentava uma boa visibilidade e 
uma temperatura de -1,0 ºC. 


Ás 0033UTC a Soyuz TMA-6 
atravessava o equador terrestre sobre o 
Oceano Atlântico. A separação dos três 
módulos ocorria ás 0044UTC. O Módulo 
Orbital (contendo o mecanismo e as 
antenas de encontro e acoplagem) e o 
Módulo de Serviço e Instrumentação 
(contendo os motores e os sistemas 
aviônicos) acabaram por se destruir na 
reentrada atmosférica. Após a separação 
o computador de bordo procedeu á orientação do Módulo de Regresso colocando o escudo térmico na direcção de descida. A 
interface de entrada teve lugar ás 0046UTC. Nesta fase a cápsula começou a sentir os efeitos da atmosfera terrestre a uma 
altitude de 122 km e os seus tripulantes começavam a sentir os efeitos da gravidade terrestre. Pelas 0052UTC os três homens 
sentiam o momento no qual as forças de aceleração sobre os seus corpos atingiam os valores máximos e pelas 0053UTC as 
equipas de recolha no solo anunciavam que se encontravam a avistar a Soyuz TMA-6 no seu trajecto de descida deixando um 
rastro incandescente atrás de si. 





Os primeiros pára-quedas abriam-se ás 0056UTC e a uma altitude de 10 km. Estes pára-quedas puxariam um segundo 
pára-quedas com uma área de 24 m” que fez com que a velocidade da cápsula baixasse dos 230 m/s para os 80 m/s. Com a 
abertura deste pára-quedas é induzido na cápsula uma ligeira rotação que auxilia na sua estabilização. 


Ás 0058UTC era 
estabelecida comunicação entre 
as equipas de recolha e a 
tripulação. O último pára-quedas 
abria-se pelas 0058UTC. Este 
pára-quedas tem uma área de 
1.000 m” e reduzia a velocidade 
do veículo para os 7,2 m/s. Ás 
0101JUTC separava-se o escudo 
térmico e procedia-se á descarga 
do propolente residual a bordo. A 
aterragem da Soyuz TMA-6 
ocorria ás 0109:48UTC a 57 km 
Nordeste de Arkalyk num ponto 
situado a 50º 44º N — 67º 25º 
41” E. 


A missão de Sergei 
Konstantinovich Krikalyov e 
John Lynch Philips teve uma 
duração de 179 dias O horas 23 
minutos e 23 segundos, enquanto 
que o voo de Gregory Hammond Olsen teve uma duração de 9 dias 21 horas 22 minutos. No total a Soyuz TMA-6 percorreu 
119.000.000 km e permaneceu 179 dias O horas 23 minutos e 23 segundos em órbita. 
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Breve encontro da Giotto! 


Por Gerhard Schwehm” 


Há vinte anos, na noite de 13 para 14 de Março de 1986, a sonda 
Giotto da ESA encontrou-se com o Cometa Halley. Foi a primeira 
missão da ESA no espaço profundo e fez parte de um esforço 
internacional ambicioso no sentido de desvendar os enigmas que 
rodeiam este objecto misterioso. 


A aventura começou quando a Giotto foi lançada pelo 
foguetão Ariane-1 (voo V14) a 2 de Julho de 1985. Após três 
órbitas à volta da Terra, o motor de bordo foi accionado para 
injectá-la numa órbita interplanetária. Após uma viagem de oito 
meses e quase 150 milhões de quilômetros, os instrumentos da 
sonda detectaram pela primeira vez os 10es de hidrogénio do 
Halley a uma distância de 7,8 milhões de quilómetros do cometa, a 
12 de Março de 1986. 


A Giotto encontrou o Cometa Halley cerca de um dia 
depois, quando este atravessava a onda de choque do vento solar (a 
região onde é criada uma onda de choque à medida que as 
partículas solares supersónicas abrandam para uma velocidade 
subsónica). Quando a Giotto entrou na parte mais densa do halo de 
poeira, a câmara começou a seguir o objecto mais brilhante (o 
núcleo) no seu campo de visão. O entusiasmo cresceu no Centro 
Europeu de Operações Espaciais em Darmstadt, Alemanha, à 
medida que os primeiros dados e imagens imprecisas começavam a 
chegar. As dez equipas experimentais examinaram as últimas informações e procuraram efectuar uma análise preliminar. 





O primeiro dos 12 000 impactos de poeira foi 
filmado 122 minutos antes da maior aproximação. Foram 
transmitidas imagens à medida que a Giotto se aproximava 
para uma distância de aproximadamente 2000 quilómetros, 
quando a quantidade de impactos de poeira aumentou 
rapidamente e a sonda atravessou um jacto de material que foi 
expelido pelo núcleo. 


A sonda viajava a uma velocidade de 68 quilómetros 
por segundo relativamente ao cometa. 7,6 segundos antes da 
maior aproximação, a sonda começou a rodopiar com o 
impacto de uma grande partícula (de um grama). Os ecrãs de 
monitorização ficaram em branco, uma vez que se perdeu 
temporariamente o contacto com a Terra. As audiências de 
televisão e os ansiosos membros da equipa temeram o pior 
mas, para espanto de todos, começaram a surgir rajadas 
ocasionais de informação. A Giotto ainda estava viva. Nos 32 
minutos seguintes, os propulsores da robusta sonda 
estabilizaram o seu movimento e o contacto foi totalmente 
recuperado. Nessa altura, a Giotto tinha passado a uma 
distância de 596 quilómetros do núcleo e dirigia-se de novo 
para o espaço Interplanetário. 


E Nm 


a 


" 





A extraordinária pequena sonda de enorme 
elasticidade continuou a enviar dados científicos durante as 24 horas seguintes da sua viagem. O último impacto de poeira foi 
detectado 49 minutos após a maior aproximação. O encontro histórico terminou a 15 de Março, quando os instrumentos da 
Giotto foram desactivados. 


* Publicado com a autorização da Agência Espacial Europeia (ESA). 
? Cientista do Projecto Rosetta da ESA. 
* O lançamento teve lugar ás 1123:13UTC a partir do Complexo de lançamento ELA-1 do CSG Kourou. 
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Lançamentos Orbitais 


Novembro de 2005 


Em Novembro de 2005 registaram-se três lançamentos orbitais dos quais se colocaram em órbita 4 satélites. Desde 1957 e tendo 
em conta que até 30 de Novembro foram realizados 4.409 lançamentos orbitais, 328 lançamentos foram registados neste mês, o 
que corresponde a 7,44% do total e a uma média de 6,83 lançamentos orbitais por ano neste mês. É no mês de Dezembro onde se 
verificam mais lançamentos orbitais (431 lançamentos que correspondem a 9,78% do total), sendo o mês de Janeiro é o mês no 
qual se verificam menos lançamentos orbitais (270 lançamentos que correspondem a 5,63% do total). 
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8 de Novembro — 11K77 Zenit-3SL DM-SL (SL-23) 


Inmarsat-4 F-2 


A 26 de Outubro de 2005 a Plataforma Odyssey e o navio de comando Sea Launch Commander já se encontravam a caminho do 
equador terrestre depois de terem zarpado do porto do denominado Home Port em Long Beach, Califórnia. Esta foi a última 
missão da Sea Launch em 2006 e colocou em órbita mais um 
satélite de comunicações. 


O satélite Inmarsat-4 F-2 


Construído pela EADS Astrium e baseado no modelo Eurostar 
3000GM, este satélite tem como função proporcionar uma 
cobertura global do continente americano durante uma vida 
útil de mais de 13 anos. Este é o segundo veículo da quarta 
geração de satélites Inmarsat e é desenhado para suportar a 
rede BGAN (Broadband Global Area Network) em banda 
larga para transmissão de Internet além de conteúdos e 
soluções intranet, bem como video-on-demand, 
videoconferência, serviços de fax, correio electrónico, 
telefone, acesso LAN com velocidades de até 0,5 MB para 
terminais laptop. 


O Inmarsat-4 F-2 tem um comprimento de 7 metros, 
uma altura de 2,9 metros e uma largura de 2,3 metros, 
pesando 5.987 kg no lançamento. O satélite está equipado 
com painéis solares com uma envergadura de 45 metros que 
geram aproximadamente 14kW. O satélite utiliza um sistema 
de propulsão química e de plasma. 


O lançador 11K77 Zenit-3SL DM-SL 


O foguetão 11K77 Zemt-3SL DM-SL, também designado J-1 (Designação Sheldom) ou SL-16 (Departamento de Defesa dos 
Estados Unidos e NATO), pertence à família dos lançadores Energiya e foi desenvolvido, na sua versão original como 11K77 
Zenit-2, para servir como substituto dos lançadores derivados a partir de mísseis balísticos intercontinentais utilizados desde os 
anos 60. Porém, e sendo construído na Ucrânia, com a desintegração da União Soviética a planeada produção em grande escala 
deste lançador foi cancelada e o seu futuro ameaçado com o investimento feito na família de lançadores Angara. 





Representação artística do satélite Inmarsat-4 F-2 em órbita 
terrestre. Imagem: EADS Astrium. 





O desenvolvimento do Zenit foi iniciado 
em 1978 e os primeiros testes do primeiro estágio 
Zenit-l foram iniciados em 1982, tendo os 
trabalhos na primeira plataforma destes lançadores 
sido concluídos em Dezembro de 1983. Apesar de 
todos os trabalhos nas instalações de apoio para os 
veículos estarem prontas, o primeiro lançamento 
foi sucessivamente adiado devido aos problemas 
no desenvolvimento do primeiro estágio. 


Finalmente a 13 de Abril de 1985 foi 
iniciada uma série de lançamentos de ensaio que se 
prolongou até 1987 colocando em órbita uma série 
de cargas experimentais, findos os quais todo o 
sistema do Zenit foi aceite para uso militar. 


Uma versão do seu primeiro estágio foi 
utilizada como propulsor lateral do potente 11K25 
Energia, entretanto abandonado. Foram construídas 


duas plataformas em GIK-5 Baikonur, mas outras | O foguetão 11K77 Zenit-3SL DM-SL é transferido desde o Sea 
plataformas em GIK-1 Plesetsk nunca foram | Launch Commander para a Plataforma Odyssey no porto de Long 


concluídas sendo entretanto convertidas para serem | Beach durante os preparativos para a missão SL-23. Imagem: Sea 
utilizadas com os Angara. Launch. 





Desde o inicio do programa que estava 
prevista a construção de um lançador a três estágios, o Zenit-3, para colocar cargas na órbita geossincrona. Esta versão utilizaria 
o estágio 11D68 Block-D já utilizado no 11452 N1 e 8K82K Proton-K, podendo assim substituir este lançador na colocação de 
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satélites na órbita de Clarke. Nos anos 80 foi considerado o seu lançamento a partir de uma base situada no Cabo York, 
Austrália, sendo posteriormente adoptado pelo consórcio Sea Launch para lançamentos a partir de uma plataforma petrolífera 
norueguesa reconvertida e situada no Oceano Pacífico no equador terrestre. 


Este foi o 13º lançamento do 11K77 Zenit-3SL dos quais somente um fracassou (isto é, que resultou na perda do 
satélite), tendo assim uma taxa de sucesso de 92,31%. O primeiro lançamento do Zenit-3SL ocorreu a 28 de Março de 1999 
(0129:59UTC) tendo colocado em órbita o satélite DemoSat (25661 1999-0144). Por outro lado, o primeiro fracasso teve lugar 
no seu terceiro lançamento ocorrido a 12 de Março de 2000 (1449:15UTC) quando falhou o lançamento do satélite ICO F-1. 


O 11K77 Zemt-3SL desenvolve uma força de 740.000 kgf no lançamento, tendo um peso de 471.000 kg. Tem um 
comprimento de 59,6 metros e um diâmetro de 3,9 metros. O seu primeiro estágio, Zenit-1, tem um peso bruto de 354.300 kg, 
pesando 28.600 kg sem combustível. No lançamento desenvolve 834.243 kgf, tendo um Ies (vácuo) de 337 s, um les-nm de 311 
s e um Tq de 150 s. Tem um comprimento de 32,9 metros e um diâmetro de 3,9 metros. Este estágio está equipado com um 
motor RD-171 (11D521), com quatro câmaras de combustão, que consome LOX/Querosene. Este motor tem um peso de 9.500 
kg, um diâmetro de 4,0 metros e um comprimento de 3,8 metros, sendo capaz de desenvolver 806.000 kgf (vácuo) com um Tes 
(vácuo) de 337 s, um les-nm de 309 s e um Tq de 150 s. Uma versão deste estágio foi utilizada como propulsor lateral no 
lançador 11K25 Energiya e recuperados após o lançamento com o uso de pára-quedas. 


O segundo estágio, Zenit-2, tem um peso bruto de 90.600 kg e uma massa de 9.000 kg sem combustível. É capaz de 
desenvolver 93.000 kgf (vácuo), tendo um Tes de 349 s e um Tq de 315 s. Tem um diâmetro de 3,9 metros e um comprimento de 
11,5 metros. Está equipado com um motor RD-120 (também designado 11D123). Desenvolvido por Valentin Glushko, o motor 
tem um peso de 1.125 kg, um diâmetro de 1,9 metros e um comprimento de 3,9 metros, desenvolvendo 85.000 kgf (em vácuo) 
com um les de 350 s e um Tq de 315 s. O RD-120 tem uma câmara de combustão e consome LOX/Querosene. 


O terceiro estágio, Block DM-SL ou 11D68, tem um peso bruto de 17.300 kg e uma massa de 2.720 kg sem 
combustível. E capaz de desenvolver 8.660 kgf, tendo um Tes de 352 s e um Tq de 650 s. Tem um diâmetro de 3,7 metros e um 
comprimento de 5,6 metros. Está equipado com um motor RD-58M (também designado 11D58M). Desenhado por Korolev e 
desenvolvido entre 1970 e 1974, o RD-58M tem um peso de 230 kg, um diâmetro de 1,2 metros e um comprimento de 2,3 
metros, desenvolvendo 8.500 kgf (em vácuo) com um Tes de 353 s e um Tq de 680 s. O motor tem uma câmara de combustão e 
consome LOX/Querosene. 


A seguinte tabela indica os últimos 10 lançamentos levados a cabo pelo 11K77 Zemt-3SL DM-SL: 


Telstar-18 'Apstar-S 


Os últimos dez lançamentos levados a cabo pelo foguetão 11K77 Zemt-3SL DM-SL. Todos os 
lançamentos são executados desde a plataforma Odyssey situada no Oceano Pacífico a 154º de longitude 
Oeste sobre o equador terrestre. Tabela: Rui C. Barbosa 





Lançamento do satélite Inmarsat-4 F-2 


O lançamento do Inmarsat-4 F-2 estava originalmente previsto para ser levado a cabo por um foguetão Ariane-SECA. No entanto 
devido a problemas de calendarização o lançamento foi transferido para a Sea Launch, tirando assim a Arianespace partido de 
um acordo entre as duas empresas. O lançamento foi agendado para Setembro de 2005 sendo adiado para o dia 4 de Outubro. 


Os preparativos para o lançamento têm início com a entrega do satélite pelo fabricante nas instalações da Sea Launch 
em Long Beach, Califórnia. Aqui o satélite é inspeccionado, abastecido e preparado para o lançamento, sendo acoplado ao 
terceiro estágio Block DM-SL e colocado no interior da ogiva de protecção constituindo assim o módulo orbital. Estando tudo 
preparado o módulo orbital é transferido das instalações de processamento de carga para bordo do navio Sea Launch Commander 
que serve de navio de comando e montagem. No interior do Sea Launch Commander o módulo orbital é acoplado ao segundo 
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estágio do foguetão 11K77 Zemt-3SL e o lançador é preparado para ser transferido para a plataforma de lançamento Odyssey. 
Todas estas operações têm lugar em Long Beach. 


Para se proceder à transferência do foguetão 11K77 Zemt-3SL DM-SL umas braçadeiras metálicas são colocadas em 
torno do segundo estágio do veículo bem como na sua base. O foguetão encontra-se num sistema de transporte que foi colocado 
na plataforma de transferência do Sea Launch 
Commander. Dois cabos provenientes de 
guindastes sobre o lançador são ligados às 
braçadeiras metálicas para elevar o foguetão a 
60 metros do convés principal e transporta-lo 
para a plataforma de lançamento. 


A plataforma Odyssey encontra-se 
posicionada directamente por detrás do Sea 
Launch Commander no porto de embarque da 
Sea Launch. Durante esta transferência é 
ligado um sistema de ventilação á ogiva do 
lançador de forma a manter as condições 
ambientais ideais para o satélite. Após ser 
transferido para a plataforma de lançamento, 
o foguetão é posteriormente colocado no 
sistema de transporte e erecção no interior do 
hangar da Odyssey. 





Ainda antes da sua viagem para um 
ponto do equador terrestre no Oceano Pacífico, é levado a cabo uma série de testes com o foguetão a ser transportado para o 
exterior do hangar e colocado na posição vertical. O sistema de transporte retira o 11K77 Zenit-3SL DM-SL do hangar e coloca- 
o na posição correcta na plataforma de lançamento. Atingida esta posição, o sistema de erecção coloca o lançador na posição 
vertical através de bombas pneumáticas. O foguetão é suportado pelo sistema de erecção na posição vertical. 


Com todos os preparativos finalizados e encontrando-se tudo apostos, a plataforma Odyssey inicia a sua viagem até ao 
equador terrestre seguida pouco tempo depois pelo navio de comando Sea Launch Commander. 


Após ambas as embarcações chegarem ao local do lançamento localizado sobre o equador terrestre a 154º longitude 
Oeste em pleno Oceano Pacífico, é dado início a uma contagem decrescente de 72 horas. Entretanto a plataforma Odyssey é 
estabilizada afundando-se ligeiramente. 


A contagem decrescente para o lançamento teve início no dia 3 de Novembro pouco tempo depois das embarcações da 
Sea Launch terem chegado ao equador terrestre no Oceano Pacífico, estando localizadas a 154º longitude Oeste. A contagem 
decrescente decorreu sem problemas de maior até que antes do abastecimento do foguetão um sistema automático suspendeu as 
operações devido a razões que nunca chegaram a ser enunciadas pela Sea Launch que entretanto a 7 de Novembro anunciava 
uma nova data de lançamento para o dia 8 de Novembro. 


O lançamento acabou por ter lugar ás 1406:59,180UTC do dia 8 de Novembro. O período de máxima pressão dinâmica 
sobre o lançador teve lugar ás 1408:06UTC com a aceleração máxima do foguetão a ter lugar ás 1408:56UTC. A separação do 
primeiro estágio ocorreu às 1409:29UTC. O primeiro estágio caiu no Oceano Pacífico a uma distância de 769 km da plataforma 
Odyssey. Ás 1410:50UTC dava-se a separação da ogiva de protecção da carga (que acabaria por cair no Pacífico a 1.044 km do 
local de lançamento) e ás 1415:30UTC ocorria o final da queima e separação do segundo estágio a uma altitude de 181,5 km. O 
segundo estágio cairia no Oceano Pacífico a 4.449 km da plataforma Odyssey. O início da primeira ignição do estágio Block 
DM-SL (20L) teve lugar ás 1415:40UTC e terminava ás 1420:16UTC com o conjunto a ficar colocado numa órbita preliminar 
com um apogeu a 294 km de altitude, um perigeu a 180,1 km de altitude e uma inclinação orbital de 3,0º em relação ao equador 
terrestre. 


A segunda ignição do Block DM-SL (20L) teve lugar ás 1515:19UTC e terminou ás 1522:20UTC com o conjunto a 
ficar colocado numa de transferência para a órbita geossíncrona com um apogeu a 35.957 km de altitude, um perigeu a 305,7 km 
de altitude e uma inclinação orbital de 3,0º em relação ao equador terrestre. A separação do satélite Inmarsat-4 F-2 teve lugar às 
1532:10UTC com o satélite a ficar colocado numa órbita com um apogeu a 35.786 km de altitude, um perigeu a 310 km de 
altitude e uma inclinação orbital de 3,0º em relação ao equador terrestre. O Inmarsat-4 F-2 atingiu o seu primeiro apogeu às 
2035:55SUTC. 


A tabela seguinte mostra os parâmetros orbitais do satélite Inmarsat-4 F-2 após a sua separação do estágio superior 
Block DM-SL e nos dias após o seu lançamento. 
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35804 Do 3 | 30 | 63379 
L1- Janeiro 1440.25 





Após entrar em órbita terrestre o satélite Inmarsat-4 F-2 recebeu a Designação Internacional 2005-0444, com número 
de catálogo orbital 28899. Para os restantes objectos resultantes deste lançamento ver a secção “Outros Objectos Catalogados”. 


Inmarsat-4 injection accuracy was right on target! 
Inmarsat-4 O 
apogee 
spaceway O 
XM-3 60 
DIRECTV-7S 
Inmarsat-4 há 


Galaxy 13/Horizons 1 6 


XM-2 O 
PAS-9 O 
XM-1 O 
Galaxy HC 8 
DirecTV 1-R 6 
IE VERE : 


Target Actual Delta 
Orbital Parameter (defined at apogee) Yalue (actual-target) 
Perigee Height (km) SO + 13 310.02 + 0.02 
Apogee Height (km) So 786 +/- 120 39706.3 + 10.3 
Inclination (deg) SO += 0.26 2.00 + OD 
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9 de Novembro — 114511FG Soyuz-FG Fregat (Zh15000-010/1010/ST-15) 


Venus Express 


E usual começar um artigo deste tipo com o usual chavão no qual se compara o planeta Vénus ao nosso próprio planeta. 
Realmente ao compararmos os dois mundos as suas parecenças são óbvias: o tamanho de ambos os planetas é semelhante, ambos 
estão envoltos em ricas atmosferas dinâmicas, ambos orbitam a estrela mãe a distâncias possíveis de albergar vida. São estas as 





Um mundo impenetrável 


comparações que podemos estabelecer sem se 
entrar em grandes detalhes, porque quando 
isso acontece então estes dois mundos 
tornam-se tão distintos que dizer que são 
planetas irmãos parece algo de muito 
estranho. A origem de Vénus e da Terra pode 
ter sido muito semelhante e em tempos os 
dois planetas poderiam ter parecido, 
juntamente com o planeta Marte, os oásis do 
Sistema Solar. A certa altura na sua evolução, 
e tal como um filho rebelde, Vénus seguiu um 
caminho totalmente distinto do da Terra, 
tornando-se num mundo que hoje 
conhecemos. 


Desde o início da exploração do 
Sistema Solar, tanto Vénus como Marte 
foram dois alvos apetecíveis tanto para a 
União Soviética como para os Estados 
Unidos. Muitas missões foram tentadas e 
desde cedo se tornou óbvio que a exploração 
do que então era apelidado de planeta irmão 
da Terra seria muito mais dificil do que o 
previsto. Com uma atmosfera venenosa, 
nuvens de ácido sulfúrico, temperaturas 
infernais e uma pressão atmosférica 
tremenda, o desafio de explorar Vénus é 
anda hoje um caminho dificil e bastante 
complicado. 


Tirando partido da experiência ganha com a missão Mars Express e utilizando materiais desenvolvidos para essa missão, a 
Agência Espacial Europeia decidiu avançar com a exploração de Vénus com a missão Venus Express com o objectivo de 


penetrar nos mistérios do planeta com uma precisão 
nunca antes alcançada. Tendo em conta as anteriores 
missões levadas a cabo para a exploração do segundo 
planeta do Sistema Solar, a Venus Express transporta 
um conjunto de instrumentos consideravelmente 
melhorados e que irão permitir o estudo com um 
grande detalhe da atmosfera, compreender a sua 
complexa dinâmica e a sua estreita relação com a sua 
superficie e com o ambiente espacial em torno do 
planeta. Tudo isto é assim concretizado ao se 
aproveitar instrumentos científicos desenvolvidos 
para as missões Mars Express e Rosetta. 


Os olhos da Venus Express são 
extremamente sensíveis a um grande leque de 
comprimentos de onda que variam desde os 
ultravioletas até ao infravermelho. Assim, a sonda 
será capaz de penetrar na atmosfera de Vénus tirando 
pela primeira vez partido das denominadas “janelas 
espectroscópicas”. A radiação proveniente da 
atmosfera profunda atravessa toda a sua espessura 
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através destas janelas podendo assim ser observadas no lado nocturno de Vénus. A radiação infravermelha da atmosfera inferior 
e mesmo da superfície pode escapar para o espaço de forma surpreendente, transportando assim informação preciosa que pode 


ser observada desde a sua órbita pela Venus Express. 


A filosofia da missão é a observação dos memos alvos com diferentes instrumentos ao mesmo tempo. Esta forma de 
observação proporciona uma visão compreensiva, versátil e completa dos diferentes fenômenos que ocorrem no planeta. 
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A monitorização das temperaturas será levada a cabo pelos instrumentos PFS, VIRTIS, Vera e SPICAV, enquanto que a 
composição quimica é analisada pelos instrumentos VIRTIS, SPICAV e PFS. Diferentes instrumentos são assim utilizados para 
diferentes investigações em conjunto com vários aparelhos proporcionando uma observação versátil. Os sistemas dinâmicos 
globais da atmosfera de Vénus, o seu clima e os estados atmosféricos serão analisados pelo VIRTIS e VMC, senso 
complementados pelas leituras de temperatura obtidos pelo PFS, Vera e VIRTIS. O fluxo de escape atmosférico para o espaço 
será analisado pelo ASPERA em conjunto com o SPICAV que analisará a forma como este processo se desenrola ao longo do 
tempo. Por outro lado, o ASPERA, o MAG e o Vera irão estudar a interacção do vento solar com a atmosfera. As estruturas na 
superfície, a temperatura e outras propriedades serão estudadas pelo VeRa juntamente com o VIRTIS, PFS e SPICAV. A 
possível actividade vulcânica na superficie será estudada pelo VIRTIS, PFS e VMC. O VIRTIS e o PFS irão também analisar 
possíveis sinais de actividade sísmica em Vénus. 


Quais os objectivos da Venus Express? 


A Venus Express irá estudar a complexa dinâmica, estrutura quimica e interacções entre a atmosfera e a superfície, dando assim 
possíveis pistas sobre as características da superficie. A sonda estudará também as interacções entre a atmosfera e o ambiente 
interplanetário (vento solar) para melhor compreender a evolução do planeta. A Venus Express irá assim tentar responder a 


muitas questões que permanecem abertas sobre o planeta Vénus: 


Como funciona a complexa dinâmica global do planeta? O que causa a rápida rotação atmosférica e os ventos ciclónicos 
na superfície? O que mantém o duplo vortex atmosférico nos seus pólos? 
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e Como funciona o sistema de nuvens de Vénus? De que forma as nuvens e outros sistemas gasosos se formam e evoluem 
a diferentes altitudes? Qual é a origem das misteriosas marcas ultravioletas nos topos nublosos? 


e Que processos governam o estado químico da atmosfera? 

e  Qualo papel do “efeito de estufa” na evolução global do clima de Vénus? 

e Oque governa os processos de escape atmosféricos? 

e Será que existem ciclos de água, dióxido de carbono e ácido sulfúrico em Vénus? 

e Oque causou a renovação global vulcânica da superfície de Vénus há 500 milhões de anos atrás? 
e Porque é que algumas áreas da superficie de Vénus são tão reflectoras ais sinais de radar? 


e Será que existe actividade vulcânica ou sísmica em Vénus? 


Graças a um conjunto único de instrumentos destinados á exploração planetária a Venus Express irá penetrar nos 
segredos deste planeta e certamente levantar muitas outras questões. 


As características físicas da Venus Express 


A Venus Express tem uma forma cúbica com um comprimento de 1,5 metros, uma altura de 1,8 metros e uma largura de 1,4 
metros, pesando 1.270 kg incluindo 93 kg de carga e 570 kg de propolente. O motor principal da sonda é capaz de desenvolver 
uma força de 400 N, estando também equipada com dois conjuntos de quatro motores de atitude desenvolvendo 10 N cada. Para 
o fornecimento de energia a Venus 
Express possui dois painéis solares de 
tripla junção em Gálio-Arsénio com uma 
área de 5,7 mí e que geram 800 Watts 
próximo da Terra e 1.100 em órbita de 
Vénus. A energia é armazenada em três 
baterias de 10es de Lítio. Para comunicar 
com a Terra a Venus Express está 
equipada com duas antenas de alto ganho 
(HGA1 com um diâmetro de 1,3 metros e 
a HGA2 com um diâmetro de 0,3 metros. 
A sonda possui ainda duas antenas de 
baixo ganho. 


A Venus Express é um gémeo 
virtual da Mars Express. O corpo do 
veículo (“bus”) é uma caixa de alumínio 
em favo de mel que com os seus painéis 
solares abertos atinge uma envergadura 
de cerca de oito metros. Tal como na 
Mars Express, os instrumentos científicos 
estão montados no bus. Somente 
alterações mínimas foram levadas a cabo em relação à Mars Express de forma a acomodar a carga científica que se encontra 
concentrada em três lados do veículo. Porém, o ambiente do sistema venusiano é muito diferente do ambiente de Marte. Isto fez 
com que algumas alterações na Venus Express fossem necessárias para que pudesse funcionar num ambiente tão hostil. 





Controlo térmico 


Voar para o interior do Sistema Solar para um planeta como Vénus, a meia distância do Sol se comparado com Marte, significa 
que o efeito da iluminação solar e da radiação 1onizante no veículo é muito mais forte. De facto, o aquecimento do veículo é 
quatro vezes superior em Vénus do que em Marte. Para manter a Venus Express dentro de um limite de temperaturas que são 
seguras para o veículo, os seus radiadores na sua superficie foram aumentados na área e na sua eficiência. A cobertura do 
veículo, denominada como “multi-layer insulation' (MLI), é composta por 23 camadas organizadas de forma diferente em 
relação á Mars Express. Além do mais, para a Venus Express, a MLI tem uma coloração dourada em vez de negra, o que 
proporciona uma maior capacidade de reflexão. Em geral, a Mars Express foi desenhada para se manter quente enquanto que a 
Venus Express foi modificada para se manter fria. 
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Energia 


Em Vénus o Sol parece duas vezes mais forte do que na Terra, logo a radiação solar que pode ser necessária para proporcionar 
energia á sonda é abundante. Os painéis solares da Venus Express puderam assim ser mais pequenos (quase metade do tamanho) 
dos que foram fabricados para a Mars Express. 


Os dois paméis solares simétricos são 
baseados na tecnologia de tripla junção de Gálio 
Arsénio, uma tecnologia diferente da tecnologia 
baseada em Sílica utilizada para a Mars Express. 


As células solares, cada uma composta por 
quatro camadas de Gálio Arsénio, são mais tolerantes 
ás altas temperaturas (até 120 ºC), sendo assim mais 
indicadas para ambientes quentes. Estas células são 
também capazes de explorar uma área maior de 
radiação solar. As células solares são separadas por 
faixas de alumínio que ajudam a rejeitar o calor. Tudo 
em conjunto, estas faixas de alumínio cobrem metade 
da superfície do painel solar. 


Quando o veículo se encontra na sombra do 
planeta ou quando a sua necessidade energética excede 
a capacidade dos painéis solares, a energia eléctrica é 
fornecida por três baterias de 10es de Lítio que são 
carregadas por energia solar. 


Propulsão 


A gravidade de Vénus é quase idêntica á da 
Terra mas é oito vezes superior à de Marte. Este facto, 
juntamente com o facto da atracção gravitacional do 
Sol ser mais forte em Vénus, significa que a Venus 
Express necessita de mais energia para travar e ser capturada para a órbita do planeta. Esta energia é proporcionada em parte 
pelos 570 kg de propolente a bordo (cerca de 20% mais do que na Mars Express). A massa do propolente é quase metade do peso 
total do veículo. 





As principais manobras tais como a injecção na órbita de Vénus, são levadas a cabo ao se utilizar o motor principal 
localizado no fundo do veículo, enquanto que as manobras mais pequenas são levadas a cabo utilizando quatro pares de motores 
localizados nos quatro cantos inferiores do veículo. Estes motores são utilizados para pequenas correcções de trajectória, 
alterações de atitude, e para corrigir a altitude da órbita 
da Venus Express a cada 50 dias no seu ponto mais 
baixo. De facto, devido á atracção gravitacional do Sol 
enquanto que a sonda se encontra se encontra mais 
afastada do planeta, o ponto mais baixo da sua órbita 
eleva-se cerca de 1,5 km por dia. 


Comunicações 


Não é sempre possível para um veículo em torno de 
Vénus direccionar uma única antena para a Terra 
enquanto mantém a sua parte fria, que contém 
instrumentos delicados, afastada do Sol. Para superar 
este problema, a Venus Express possui duas antenas de 
alto ganho colocadas as diferentes lados do veículo. A 
antena principal, utilizada para a maior parte das 
comunicações com a Terra, é um prato com um 
diâmetro de 1,3 metros. A segunda antena de alto 
ganho tem um diâmetro menor (0,30 metros) e é 
utilizada para comunicar com a Terra quando a sonda 
se encontra na parte da sua órbita mais perto do nosso 
planeta. 





Duas antenas de baixo ganho estão também colocadas a bordo para comunicar com a Terra durante o lançamento, nos 
primeiros dias de viagem e durante os modos de segurança caso ocorram. 
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Navegação e controlo de atitude 


A Venus Express é um veículo estabilizado nos seus três eixos espaciais. Através de três sistemas a bordo o veículo pode 
adquirir dados sobre a sua posição no espaço, atitude (orientação) e alteração de velocidade. Estes sistemas de bordo consistem 
em dois sensores estelares, dois sensores solares e um conjunto composto por três giroscópios laser e três acelerómetros. Estes 
sensores proporcionam os dados necessários para reorientar o veículo e os painéis solares quando necessário. 


A manobra de reorientação ou de correcção de trajectória é levada a cabo utilizando as denominadas “reaction wheels” 
ou accionando os motores de manobra. 


Armazenamento de dados 


O computador de bordo da Venus Express é responsável pela supervisão e gerência do funcionamento geral do veículo, pelo 
tratamento dos dados adquiridos pelos instrumentos e sensores e pelo envio dos comandos através de todo o veículo. 


Parte do computador é a denominada Solid State Mass Memory, que tem uma capacidade de 12 Gigabits. Todos os 
dados científicos recolhidos pelos instrumentos são aqui armazenados até poderem ser enviados para a Terra durante as fases 
orbitais apropriadas. 


As características físicas da Venus Express 


A Venus Express está equipada com sete instrumentos com o objectivo de aprofundar o nosso conhecimento global sobre o 
planeta Vénus. Os instrumentos a bordo da Venus Express são 


= ASPERA (Analyser of Space Plasma and Energetic Atoms) — dirigido pelo Instituto de Física Espacial em Kiruna, 
Suécia, o ASPERA 1rá investigar a interacção entre o vento solar e a atmosfera de Vénus ao medir o fluxo de partículas 
que são emitidas desde a atmosfera do planeta e as partículas que constituem o vento solar. Irá estudar a forma como as 
moléculas e os 10es escapam de Vénus. 


= MAG (Venus Express Magnetometer) — dirigido pelo IWF de Graz, Austria. O planeta Vénus não possui um campo 
magnético interno detectável e o campo que existe em torno do planeta é inteiramente devido á interacção entre o vento 
solar e a sua atmosfera. O megnetómetro MAG irá estudar este processo e irá auxiliar a compreender o seu efeito na 
atmosfera de Vénus, tal como o processo de escape atmosférico. 


= PFS (Planetary Fourier Spectrometer) — dirigido pelo instituto IFSI-INAF de Roma, Itália, o PFS irá medir a temperatura 
da atmosfera entre os 55 km de altitude e os 100 km de altitude numa resolução muito elevada. Irá também ser capaz de 
medir a temperatura á superfície e como tal ser capaz de procurar por sinais de actividade vulcânica. Para além das 
medições de temperatura, o PFS será capaz de levar a cabo medições da composição da atmosfera. 


= SPICAV/SOIR -— (Ultraviolet and Infrared Atmosphere Spectrometer) — O SPICAV irá auxiliar na análise da atmosfera 
de Vénus, em particular, irá procurar pelas pequenas quantidades de água que se espera existir na atmosfera de Vénus. Irá 
também procurar por compostos sulfurosos e oxigénio molécular na atmosfera. Irá também determinar a densidade e 
temperatura da atmosfera entre os 80 km e os 180 km de altitude. O SPICAV/SOIR é dirigido pelo Serviço de 
Aeronomia do CNRS de Verriesres, França, pelo Instituto de Aeronomia Espacial, Bélgica, e pelo IKI, Rússia. 


« VeRa (Venus Radio Science Experiment) — O VeRa utiliza uma forte ligação de rádio entre a sonda e a Terra para 
investigar as condições que prevalecem na 10nosfera de Vénus. Os cientistas irão também utilizar o VeRa para estudara 
densidade, temperatura e pressão da atmosfera entre os 35 km e os 40 km de altitude até aos 100 km de altitude desde a 
superfície, e determinar a rugosidade e propriedades eléctricas da superficie. Este instrumento, dirigido pela Universidade 
de Bunderswehr de Munique, Alemanha, irá atmbém permitir a investigação das condições do vento solar na parte 
interior do Sistema Solar. 


= VIRTIS (Ultraviolet/Visible/Near-Infrared mapping spectrometer) — dirigido pelo CNR-JASF de Roma, Itália, e pelo 
Observatório de Paris, França, p VIRTIS irá permitir o estudo da composição da baixa atmosfera de Vénus entre os 40 
km e a superfície. Irá observar as nuvens em ultravioleta e infravermelho e permitirá aos cientistas o estudo da dinâmica 
atmosférica a diferentes altitudes. 


= VMC (Venus Monitoring Camera) — desenvolvida pelo MPS de Katlenburg-Lindau, Alemanha, a VMC é uma câmara de 
grande angular e multi-canal que será capaz de obter imagens do planeta no infravermelho próximo, ultravioleta e visível. 
A VMC será capaz de obter imagens globais e irá estudar a dinâmica das nuvens, além de obter imagens da superficie. 
Este instrumento irá também assistir na identificação de fenômenos observados por outros instrumentos. 


Operando a Venus Express 


Todas as comunicações para e da Venus Express são controladas através um de único centro, o centro de Controlo da Missão da 
Venus Express localizado no ESOC da ESA em Darmstadt, Alemanha. Imediatamente após o lançamento as antenas das estações 
europeias localizadas em Villafranca, Espanha, New Norcia, Austrália, e Kourou, Guiana Francesa, foram utilizadas para 
comunicar com a sonda e para determinação orbital. 
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Estando em órbita de Vénus a Venus Express comunica com a Terra utilizando a nova antena de 35 metros de diâmetro 
localizada em Cebreros, Madrid — Espanha. A antena de 35 metros de diâmetro de New Norcia será utilizada para a experiência 
VeRa. 





A Venus Express funciona na forma de “observar — armazenar — transmitir” já anteriormente implementada com a Mars 
Express e com a Rosetta. O veículo irá recolher a maior parte dos seus dados científicos durante cerca de 90 minutos na sua 
passagem pela parte mais baixa da sua órbita quando se encontra mais perto da superfície do planeta. Na parte mais elevada da 
sua órbita o tempo será partilhado entre observações de detecção remota a nível global, observações locais e períodos de 
transmissão de informação para a Terra. 


Todos os dados recolhidos durante as observações do planeta são transmitidos para a Terra durante oito horas por dia. A 
sonda demora em média 24 horas em levar a cabo uma órbita completa em torno de Vénus. Oito horas de transmissão 
correspondem ao envio de entre 100 e 800 Mbytes de dados, dependendo da actual distância entre o nosso planeta e Vénus. 
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O período orbital em torno de Vénus é dividido em diferentes fases. Entre as 23.00 horas e as 01.00 horas são levadas a 
cabo observações em grande resolução espacial da atmosfera e da superficie no Hemisfério Norte (perto do ponto mais baixo da 
órbita). Entre as 01.00 horas e as 09.00 horas 
são levadas a cabo sessões de comunicação 
com a Terra e transmissão de dados 
científicos. Entre as 11.00 horas e as 13.00 
horas são levadas a cabo tarefas de 
mapeamento global e estudo de fenómenos 
em grande escala no Hemisfério Sul (na parte 
mais elevada da órbita em torno do planeta). 
O estudo da dinâmica atmosférica e dos 
sistemas de nuvens é levado a cabo entre as 
15.00 horas e as 23.00 horas. Em várias fases 
orbitais também se processa a estudos de alta 
resolução vertical da atmosfera através de 
ocultações solares, estelares e da Terra. 


oa AA E Ao longo da missão, o ESOC irá 

pu E pira ] / da proporcionar aos investigadores principais a 
| | trabalhar com a Venus Express conjuntos 
completos de dados em bruto que são obtidos 
pelos seus instrumentos e outros dados 
necessários para posterior processamento e 
análise. 
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A missão da Venus Express 
A campanha para o lançamento da Venus Express teve início em princípios do mês de Agosto de 2005, após terminar a sua fase 
de testes antes de ser transportada para o Cosmódromo GIK-5 Baikonur. A Venus Express foi proposta em 2001 como uma 
missão capaz de tirar o maior partido possível do conceito da Mars Express. A missão foi oficialmente proposta em 2002 pelo 
Comité do Programa de Ciência da ESA e o contrato industrial para a construção do veículo fo1 atribuído em Outubro de 2002 à 
empresa EADS Astrium que liderava uma equipa de 25 subcontratos provenientes de 14 países europeus. 


Os trabalhos na Venus Express tiveram início oito meses antes do lançamento da Mars Express significando que a 
continuidade foi mantida nos programas e no consórcio industrial que se manteve quase inalterado. Trinta e quatro meses mais 
tarde a sonda passava o denominado Flight Acceptance Review e estava assim pronta para a sua viagem até ao Cazaquistão. 





Em Órbita — Vol.5 - N.º 63/ Fevereiro de 2006 19 


Em Órbita 


Construída pela Alenia Spazio em Turim, Itália, A Venus Express foi transportada com os seus sete instrumentos para 
Toulouse. Os seus instrumentos irão proporcionar pistas sobre as peculiares características de Vénus que ainda permanecem 
inexplicadas após mais de 20 missões soviéticas e americanas desde 1964. 


Durante a sua permanência em Toulouse a Venus Express foi submetida a duas fases de sete testes que verificaram os 
seus sistemas e subsistemas antes e após os ensaios ambientais. Estes últimos incluíram testes de vibração e acústicos necessários 
para verificar que a sonda 1ria sobreviver á violenta fase de lançamento. Os testes também incluíram testes térmicos em vácuo 
para garantir que a sonda poderia suportar o frio do espaço profundo, enquanto que outros testes simularam a iluminação solar 
para garantir que a Venus Express sobreviveria às duras condições criadas pela proximidade do Sol. 





A Venus Express foi transportada para Baikonur entre os dias 6 e 7 de Agosto a bordo de um avião de carga russo 
Antonov An-124 que aterrou no aeroporto Yublieny no cosmódromo. A bordo do avião de carga seguia a sonda e todo o seu 
equipamento de apoio necessário para preparar o seu lançamento. Todo o material foi retirado do avião no dia 8 de Agosto e 
colocada numa sala estéril da empresa Starsem nas instalações do edifício MIK-112. 


A seguinte fase de preparativos viu todas as equipas envolvidas no projecto a levarem a cabo novas verificações da 
integridade dos sistemas da sonda e a sua funcionalidade. Estes testes incluíram uma verificação do sistema de propulsão que foi 
levada a cabo nas instalações de processamento de materiais perigosos. Os testes serviram para garantir que o sistema de 
propulsão e os mecanismos de pressurização funcionavam correctamente e que os sistemas ainda se encontravam isolados após o 
seu transporte. 


Um teste muito importante para a missão foi levado a cabo a 2 de Setembro com a realização do denominado System 
Verification Test 2. Este teste marcou o final dos principais testes funcionais a nível eléctrico. O teste envolveu a activação da 
Venus Express e a sua configuração inicial, sendo o veículo comandado a partir do centro operacional da missão localizado no 
ESOC. 


O primeiro dia deste teste consistiu numa simulação total da fase de voo numa órbita terrestre baixa, sendo um passo 
importante na validação da prontidão tanto do centro operacional de comando como do ESOC. A esta fase seguiu-se uma 
separação simulada da sonda do último estágio do lançador, o que deu início automático a uma sequência de bordo que activou a 
sonda, preparando o seu sistema de propulsão e procedendo à abertura dos seus painéis solares. No final desta sequência de 
bordo o ESOC assumiu o comando do veículo e levou a cabo uma sequência de manobras necessárias para levar a sonda em 
segurança até Vénus. Testes posteriores validaram o comando directo de unidades individuais a bordo, incluindo os seus 
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subsistemas aviónicos, os subsistemas de comunicações e a sua carga. Desta forma a equipa de controlo foi capaz de proceder a 
uma validação da capacidade do centro de controlo de operações de comandar unidades individuais, bem como assegurou a 
capacidade de receber e exibir toda a telemetria gerada a bordo. 


Posteriormente a Venus Express foi colocada no adaptador de alinhamento de medidas que permitiu verificar as 
medições da posição óptica final do veículo. Ao mesmo tempo a equipa de instalação dos painéis solares deu início ás suas 
actividades. A instalação do primeiro painel solar teve início a 12 de Setembro com o pamel a ser ligado mecanicamente ao 
corpo principal do veículo por uma equipa de especialistas da empresa Astrium GmbH de Munique. A abertura do painel foi 
então testada, sendo o painel suportado por um sistema de sustentação especial. De notar que o painel solar é uma estrutura muito 
leve e que é desenhada para se suportar a s1 própria no espaço, sendo no entanto incapaz de aguentar o seu próprio peso na Terra. 
Com o painel solar aberto a equipa de especialistas da Austrian Aerospace e da Alcatel Alenia puderam continuar a instalação da 
camada térmica MLI (Multi-layer Insulation), a pele reflectiva da sonda no seu corpo principal. Um teste final foi levado a cabo 
utilizando lâmpadas para iluminar o painel solar e para verificar que todas as ligações eléctricas ao sistema de energia do veículo 
se encontravam correctas. 
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O painel solar foi posteriormente colocado na sua posição de armazenamento e novamente testado na sua última 
abertura no solo. Após o painel solar ter sido colocado pela última vez na sua posição de armazenamento final para o 
lançamento, toda esta sequência de actividades foi repetida para a instalação do segundo painel solar que foi finalizada sem 
qualquer problema a 15 de Setembro. 


Após ter sido submetida a mais testes e verificações chegou o dia da Venus Express ser acoplada ao estágio superior 
Fregat do seu veículo lançador. Esta fase teve lugar a 12 de Outubro com o adaptador do lançador e a Venus Express a serem 
mecanicamente acopladas ao estágio Fregat. Esta actividade foi classificada como perigosa pois tanto o estágio Fregat como a 
Venus Express já se encontravam devidamente abastecidas para a missão com propolente hipergólico altamente tóxico e 
inflamável. Estas operações foram levadas a cabo por equipas conjuntas provenientes do consórcio industrial da Venus Express e 
da empresa NPO Lavotchkin, fabricantes do Fregat. Posteriormente procedeu-se á ligação dos cabos umbilicais entre o Fregat e o 
adaptador do lançador através dos quais a sonda recebe a sua emergia e os comandos enquanto permanece no solo. Seguiu-se a 
activação da sonda e a realização de testes funcionais que proporcionaram uma validação básica do veículo. 


No dia 17 de Outubro procedeu-se á colocação da Venus Express e do estágio Fregat no interior da ogiva de protecção 
do lançador. Todo o conjunto teve de ser colocado numa posição horizontal antes de ser colocada a ogiva de protecção que 
protege a carga do lançador de qualquer dano durante o lançamento. A ogiva foi colocada horizontalmente e foi lentamente 
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deslocada até cobrir na totalidade a sonda e o estágio superior. Ao fazer contacto com o interestágio que proporciona uma ligação 
física com o terceiro estágio do lançador, foram colocados os sistemas de fixação e segurança que controlariam a separação da 
ogiva minutos após o lançamento. 


No dia 19 de Outubro o módulo 
orbital (constituído pela sonda Venus 
Express e pelo estágio Fregat, ambos 
colocados no anterior da ogiva de 
protecção) foi preparado para ser 
transferido para o edificio de integração e 
montagem do lançador em Baikonur, o 
MIK-251. O módulo orbital for colocado 
num vagão de comboio especial para a 
viagem de 40 km entre as duas instalações 
no cosmódromo. 


O lançamento da Venus Express 
era adiado a 21 de Outubro devido a sinais 
de contaminação inicialmente encontrados 
pelos técnicos que procediam aos 
preparativos para o lançamento. Os 
problemas foram encontrados numa 
camada térmica isoladora antes do 
transporte para a plataforma de lançamento 
PU-6 do Complexo de Lançamento LC31 
(17P32-6). O módulo orbital foi 
transportado para as instalações de 
integração na manhã do dia 23 de Outubro e no dia seguinte a ogiva foi removida para que os engenheiros procedessem á 
inspecção da sonda. Uma análise revelou que somente grandes pedaços de material isolador que inicialmente se encontravam 
sobre o estágio Fregat haviam caído sobre o corpo da sonda. Estes pedaços foram facilmente identificados a olho nu ou através 
de luz ultravioleta, sendo removidas com tenazes, aspiradores ou jactos de gás de nitrogénio, dependendo do seu tamanho. Nos 
dias posteriores as operações de limpeza debruçaram-se sobre os instrumentos ópticos e as suas aberturas. Após esta fase a sonda 
foi preparada e submetida a novos testes eléctricos que precederam a limpeza final antes de ser novamente colocada no interior 
da ogiva de protecção. 
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A 31 de Outubro era anunciada uma nova data de lançamento para a Venus Express. A viagem até Vénus teria agora 
início a 9 de Novembro (a janela de lançamento disponível encerrava a 24 de Novembro). 


O transporte do foguetão lançador 11A4511U-FG Soyuz-FG Fregat para a plataforma de lançamento teve lugar a 5 de 
Novembro, iniciando-se de seguida os preparativos finais para o lançamento. Estes preparativos decorreram sem qualquer 
problema e o abastecimento dos estágios do lançador procedeu-se com normalidade. 


O lançamento da Venus Express teve lugar ás 0333:34,454UTC do dia 9 de Novembro. A separação do primeiro estágio 
constituído pelos quatro propulsores laterais ocorreu ás 0335:32UTC. Os propulsores caíram posteriormente na Área n.º 67 
localizada no distrito de Karaganda, República do Cazaquistão. A separação da ogiva de protecção ocorreu ás 0337:48UTC com 
a ogiva a cair numa zona localizada também distrito de Karaganda. O final da queima e separação do segundo estágio ocorre às 
0338:21UTC. O segundo estágio acaba por cair na Área n.º 307 localizada entre o distrito de Altay, República da Rússia, e o 
distrito de Cazaquistão Este, República do Cazaquistão. 


Ás 0338:32UTC dá-se a separação da secção de ligação entre o segundo e o terceiro estágio que entretanto entrara já em 
ignição e que termina a sua queima ás 0342:19UTC. A secção de ligação entre o segundo e o terceiro estágio cairá na Área n.º 
309 localizada entre o distrito de Altay, República da Rússia, e o distrito de Cazaquistão Este, República do Cazaquistão. A 
separação entre o estágio Fregat e o terceiro estágio ocorre ás 0342:23UTC. A separação da Venus Express ocorre às 
0511:34UTC e a sonda inicia a sua viagem até ao planeta Vénus. Ás 0614:33UTC do dia 11 de Novembro tem lugar a manobra 
de correcção de trajectória TCM-1 (Trajectory Correction Maneuvre 1) com o motor da Venus Express a ser activado durante 
209 segundos e a alterar a sua velocidade em 3,43 m/s. Nos meses que se seguiram a sonda levou a cabo uma série de pequenas 
manobras ajustando a sua trajectória sempre que necessário. 


A chegada á vizinhança de Vénus teve lugar a 11 de Abril de 2006. A manobra de travagem teve início às 0817UTC 
com a ignição do seu motor principal durante 50 minutos. Esta manobra reduziu a velocidade da sonda em 15% (a Venus 
Express viajava a uma velocidade de 29.000 km/h em relação a Vénus). Nesta fase de entrada em órbita de Vénus somente a 
antena de baixo ganho transmitia para a Terra. Pelas 0845UTC a sonda iniciava a sua primeira passagem por detrás do planeta 
deixando de comunicar com a Terra. A Venus Express reapareceria pelas 0857UTC e a sua manobra de travagem terminava às 
0907UTC. De seguida a sonda colocou-se no denominado “modo de aquisição solar” e posteriormente apontou uma das suas 
antenas de alto ganho para a Terra estabelecendo assim a sua ligação com o planeta. 


A Venus Express realizaria 16 órbitas em torno de Vénus antes de se estabelecer na sua órbita operacional a 7 de Maio 
de 2006. Neste período a sonda levou a cabo uma série de manobras para reduzir gradualmente os seus parâmetros orbitais. Estas 
manobras foram levadas a cabo utilizando o seu motor principal que teve de ser accionado por duas vezes a 20 de Abril e a 23 de 
Abril, e utilizando os seus motores de manobra que foram utilizados cinco vezes a 15 de Abril, 26 de Abril, 30 de Abril, 3 de 
Maio e 6 de Maio. A 13 de Abril a sonda enviava a sua primeira imagem de Vénus. 
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O lançador 114SI1FG Soyuz-FG Fregat 

Segundo a empresa Starsem este foi o 1.699º lançamento de um foguetão 
da família Soyuz. O lançador 114511-FG Soyuz-FG é uma versão 
melhorada do foguetão 114511U Soyuz-U. Esta versão possui motores 
melhorados e sistemas aviónicos modernizados, além de possuir um 
número de componentes fabricados fora da Rússia muito reduzido. O 
114511U-FG Soyuz-FG pertence à família do R-7 tendo também tem as 
designações Sapwood (NATO), SL-4 (departamento de Defesa dos 
Estados Unidos) e A-2 (Designação Sheldom). 


É um veículo de três estágios no qual o primeiro consiste em 
quatro propulsores laterais a combustível líquido que auxiliam o veículo 
nos minutos iniciais do voo. O Block A constitui o corpo principal do 
lançador e está equipado com um motor RD-118. Tendo um peso bruto 
de 105.400 kg, este estágio pesa 6.875 kg sem combustível e é capaz de 
desenvolver 101.931 kgf no vácuo. Tem um Tes de 311 s (Iles-nm de 245 
s) e um Tq de 286 s. Como propolentes usa o LOX e o querosene. O 
Block A tem um comprimento de 27,8 metros e um diâmetro de 3,0 
metros. O motor RD-118 foi desenhado por Valentin Glushko. É capaz de 
desenvolver uma força de 101.931 kgf no vácuo, tendo um les de 311 s e 
um les-nm de 245 s. O seu tempo de queima é de 300 s. As suas 
diferenças de performance em relação ao RD-107 são resultado da 
utilização na totalidade de componentes russos. 


Em torno do Block A estão colocados quatro propulsores 
designados Block B, V, G e D. Cada propulsor tem um peso bruto de 
44.400 kg, pesando 3.810 kg sem combustível. Têm um diâmetro de 2,7 
metros e um comprimento 19,6 metros, desenvolvendo 104.123 kgf no 
vácuo, tendo um les de 310 s e um tempo de queima de 120 s. Cada 
propulsor está equipado com um motor RD-117 que consome LOX e 
querosene, desenvolvendo 104.123 kgf no vácuo durante 130 s. O seu Tes 
é de 310 s e o Tes-nm é de 264 s. 


O estágio o Block I está equipado com um motor RD-0124 
(11D45IM ou 14D23). Tem um peso bruto de 25.500 kg e sem 
combustível pesa 2.355 kg. É capaz de desenvolver 30.000 kgf e o seu Tes 
é de 359 s, tendo um tempo de queima de 3000 s. Tem um comprimento 
de 6,7 metros, um diâmetro de 2,7 metros, utilizando como combustível o 
LOX e o querosene. O motor RD-0124 foi desenhado por Semyon 
Ariyevich Kosberg. Tem um peso de 408 kg e possui quatro câmaras de 
combustão que desenvolvem uma pressão de 157,00 bar. No vácuo 
desenvolve uma força de 30.000 kgf, tendo um les de 359 s e um tempo 
de queima de 3000 s. Tem um diâmetro de 2,4 metros e um comprimento 
de 1,6 metros. 


O último estágio deste lançador é o Fregat. Este estágio foi 
desenvolvido como propulsor para as sondas lunares Luna e para as 
sondas marcianas Mars e Fobos. O Fregat tem um peso bruto de 6.535 kg 
e sem combustível pesa 1.100 kg. E capaz de desenvolver 2.000 kgf no 
vácuo e o seu les é de 327 s, tendo um tempo de queima de 877 s. Tem 
um comprimento de 1,50 metros, um diâmetro de 3,35 metros, utilizando 
como combustíveis o N,504 e o UDMH. Está equipado com um motor 
S5.92 desenhado por Isayev. Tem um peso de 75 kg e possui uma câmara 
de combustão que desenvolve uma pressão de 97,00 bar. No vácuo 
desenvolve uma força de 2.000 kgf, tendo um Tes de 327 s e um tempo de 


queima de 2.000 s. Tem um diâmetro de 0,84 metros e um comprimento de 1,03 metros. 


O 11A511FG Soyuz-FG é capaz de colocar uma carga de 7.420 kg numa órbita média a 193 km de altitude e com uma 
inclinação de 51,8º em relação ao equador terrestre. No total desenvolve uma força de 422.500 kgf no lançamento, tendo uma 
massa total de 305.000 kg. O seu comprimento atinge os 46,1 metros e a sua envergadura com os quatro propulsores laterais é de 
10,3 metros. 
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O primeiro lançamento de um veículo 114511 Soyuz deu-se a 28 de Novembro de 1966 a partir do Cosmódromo NIIP- 
5 Baikonur. Neste dia o lançador 114511 Soyuz (n.º 1) colocou em órbita o satélite Cosmos 133 Soyuz 7K-OK n.º 2 (02601 
1966-1074). Por seu lado o primeiro 114511U Soyuz-U foi lançado a 18 de Maio de 1973, a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk e colocou em órbita o satélite Cosmos 559 Zenit-4MK (06647 1973-0304). O primeiro desaire com o 11A511U Soyuz- 
U ocorreu a 23 de Maio de 1974, quando falhou o lançamento de um satélite do tipo Yantar-2K a partir do Cosmódromo NIIP-53 
Plesetsk. O primeiro lançamento de um 11A511FG Soyuz-FG deu-se a 20 de Maio de 2001, tendo colocado em órbita o 
cargueiro Progress M1-6 (26773 2001-0214) em direcção à ISS. 


A primeira utilização da combinação entre o lançador 114511FG Soyuz-FG e o estágio Fregat teve lugar a 2 de Junho 
de 2003 quando na missão ST-11 foi lançada a sonda Mars Express e o robot Beagle para Marte. 


Criada em 1996 a empresa russo-francesa Starsem comercializa o lançador Soyuz utilizando também algumas 
instalações no Cosmódromo GIK5 Baikonur onde executa a preparação e integração final das cargas a serem colocadas em 
órbita. Os accionistas da Starsem são a Arianespace, a EADS, a agência espacial russa Rosaviakosmos e o Centro Espacial de 
Samara, que produz os lançadores. 


Hora UTC | IASIIFG Soyuz-FG 


2003-022 2-Jun-03 | 17:45:26.236 | Zh15000-005 (2) jods at | A PARES OO COD) 


Beagle-2 


2003-059 27-12-2003 21:30:00 Zh15000-084 (2) 1006 (ST-12) AMOS-2 (28132 2003-0594) 
2005-030 13-08-2005 23:28:28 Zh15000-011 1007 (ST-13) Galaxy-14 (28790 2005-0304) 


Os lançamentos levados a cabo pelo foguetão 11A4511FG Soyuz-FG equipado com o estágio superior Fregat. Todos os 
lançamentos foram levados a cabo do Complexo 17P32-6 (LC31 PU-6) do Cosmódromo GIK-5 Baikonur. Tabela Rui €. 
Barbosa 
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16 de Novembro — Ariane-5ECA (V167/L522) 


Telkom-2; Spaceway-F2 


O terceiro voo do lançador Ariane-SECA veio a provar a sua versatilidade e afirmar a sua posição no mercado internacional de 
lançamento de satélites. Ao colocar em órbita o Telkom-2 e o Spaceway-F2, o Ariane-SECA afasta assim as memórias do seu 
lançamento inaugural 


Os satélites Telkom-2 e Spaceway-F2 


A 11 de Abril de 2001 é noticiado pelo portal SpaceDaily que a empresa estatal indonésia PT Telekomunicasi Indonesia (PT 
Telkom) planeava o lançamento de um novo satélite de comunicações, o Telkom-2, em 2003 com o objectivo de substituir o 
satélite Palapa-B4” que terminaria as suas operações em órbita terrestre nesse mesmo ano. Na altura S. K. Komarudin, Director 
de Operações da PT Telkom, anunciava que os custos associados ao lançamento do Telkom-2 rondariam os 162,5 milhões de 
euros. 


As negociações para o lançamento do Telkom-2 iniciaram-se em finais de Maio de 2001, sendo atribuído á Arianespace. 
Entretanto, a construção do satélite foi atribuída à empresa americana OSC (Orbital Sciences Corporation). Todo o processo de 
desenvolvimento e construção do satélite acabou por sofrer atrasos, acabando por não ser cumprida a meta inicial de colocar o 
Telkom-2 em órbita no ano de 2003. O contrato foi atribuído à OSC em Maio de 2003 e Novembro de 2004 o satélite era 
entregue para processamento final antes do lançamento que então estava agendado para o primeiro semestre de 2005. Para além 
de construir o satélite, a OSC também desenhou, fabricou e testou o equipamento de comunicações além de fornecer uma estação 
terrestre de controlo incluindo o seu hardware e software. Da mesma forma, na altura do lançamento os engenheiros da OSC 
proporcionaram suporte de forma a garantir uma transição segura do controlo operacional do veículo. 


O Telkom-2 é baseado na plataforma Star-2 que gera aproximadamente 3 kW de energia e transporta 24 repetidores em 
banda-C. Com uma massa de 1.975 kg no lançamento o satélite foi colocado na órbita de Clarke a 118º de longitude Este 
servindo os milhares de ilhas do arquipélago indonésio, a região 
do Sudeste Asiático e o sub continente indiano. 


O satélite Spaceway-F2 tinha uma massa de 6.116 kg no 
lançamento e foi fabricado pela Boeing Space Systems sendo 
baseado no modelo BSS-702. Sendo propriedade da DirecTV Inc, 
o Spaceway-F2 tem como função proporcional uma transmissão 
de alta definição á maior parte dos Estados Unidos. O satélite 
opera a 99,2º de longitude Oeste. 





Em cima e ao lado representações dos satélites Telkom- 


2 e Spaceway-2, respectivamente. Imagens: OSC e 
Boeing Space Systems. 





O Ariane-5SECA 


O super lançador europeu Ariane-SECA é um lançador a 
dois estágios, auxiliados por dois propulsores laterais a 
combustível sólido. O Ariane-SECA tem um peso bruto de 
777.000 kg, podendo colocar 16.000 kg numa órbita a 405 km de altitude com uma inclinação de 51,6º em relação ao equador 
terrestre ou então 10.500 kg numa órbita de transferência para a órbita geossincrona. No lançamento desenvolve 1.566.000 kgf. 
Tem um comprimento total de 59,0 metros e o seu diâmetro base é de 5,4 metros. 





* O satélite Palapa-B4 (21964 1992-0274) foi lançado ás 0040UTC do dia 14 de Maio de 1992 por um foguetão Delta-2 7925 
(D209) a partir da Plataforma B do Complexo de Lançamento LC17 do Cabo Canaveral. 
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Os propulsores laterais de combustível sólido desenvolvem 
mais de 90% da força inicial no lançamento. Designados P241 
(Ariane-5 EAP “Etage Acceleration a Poudre”) cada propulsor tem 
um peso bruto de 278.330 kg, pesando 38.200 kg sem combustível e 
desenvolvendo 660.000 Kgf no vácuo. O Tes é de 275 s (Ies-nm de 
250 s) e o Tqg é de 130s. Os propulsores laterais têm um 
comprimento de 31,6 metros e um diâmetro de 3,05 metros. Estão 
equipados com um motor P241 que consome combustível sólido 
constituído por uma mistura de 68% de perclorato de amónia 
(oxidante), 18% de alumínio (combustível) e 145 polibutadieno 
(substância aglutinante). 


Cada propulsor é composto por três segmentos. O segmento 
inferior tem um comprimento de 11,1 metros e está abastecido com 
106,7 t de propolente; o segmento central tem um comprimento de 
10,17 metros e está abastecido 107,4 t de propolente, finalmente o 
segmento superior (ou frontal) tem um comprimento de 3,5 metros e 
está abastecido com 23,4 t de propolente. Sobre o segmento superior 
está localizada uma ogiva com um sistema de controlo. O processo 
de ignição é iniciado por meios pirotécnicos (assim que o motor 
| criogéênico Vulcan do primeiro estágio estabiliza a sua ignição) e o 

| | | | , WE | propolente sólido queima a uma velocidade radial na ordem dos 7,4 

| a mm/s (a queima é realizada de dentro para fora). O controlo de voo é 
feito através da tubeira móvel do propulsor que é conduzida 
actuadores controlados hidraulicamente. 


O primeiro estágio do Ariane-SECA, H173 (Ariane-5 EPC 

“Etage Principal Cryotechnique”), na imagem ao lado cedida pela 

Arianespace, tem um comprimento de 30,5 metros e um diâmetro de 

5,46 metros. Tem um peso bruto de 186.000 kg e um peso sem combustível de 12.700 kg. No lançamento desenvolve 113.600 

kgf (vácuo), com um Tes de 434 s (Tes-nm de 335 s) e um Tq de 650 s. O seu motor criogénico Vulcain-2 (com um peso de 1.800 

Kg, diâmetro de 2,1 metros e comprimento de 3,5 metros) é capaz de desenvolver 132.563 kgf no vácuo, com um Tes 440 s e um 

Tq de 605 s. Tal como o Vulcan, utilizado no primeiro estágio do Ariane-5G, o Vulcain-2 consome LOX e LH». O Vulcain-2 é 
desenvolvido pela Snecma. 
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Tphoto service Optique Vidéo CSG. 





O H173 é capaz de transportar mais 15.200 kg de propolente devido a modificações feitas no tanque de oxigénio 
líquido. Na parte superior do H173 encontra-se a secção de equipamento VEB (Vehicle Equipment Bay) do Ariane-SECA onde 
são transportados os sistemas eléctricos básicos, sistemas de orientação e telemetria, e o sistema de controlo de atitude. A secção 
de equipamento é desenvolvida pela Astrium SAS e tem uma altura de 1,13 metros e um peso de 950 kg. 


O segundo estágio ESC-A, desenvolvido pela Astrium GmbH, tem um comprimento de 9,0 metros, um diâmetro de 5,5 
metros, um peso bruto de 16.500 kg e um peso sem combustível de 2.100 Kg. No lançamento desenvolve 6.600 kgf (vácuo), com 
um Tes de 446 s e um Tq de 960 s. O seu motor HM-7B (com peso de 155 kg, um diâmetro de 2,7 metros e um comprimento de 
2,0 metros) é capaz de desenvolver 6.394 kgf no vácuo, com um les 446 s e um Tq de 731 s. Consome LOX e LH». O HM-7B, 
desenvolvido pela Snecma, também era utilizado no terceiro estágio dos lançadores Ariane-4, bem como o tanque de oxigénio 
líquido. Este estágio pode transportar 14.000 kg de propolente criogénico e permite ao Ariane-SECA colocar 10.000 kg em 
órbitas de transferência para a órbita geossíncrona, em missões onde transporta duas cargas utilizando o adaptador Sylda, ou 
então 10.500 kg de carga para a mesma órbita quando se trata de um único satélite. 


Em outras versões do Ariane-5 (Ariane-5 ESC-B) o segundo estágio será o ESC-B que pode transportar até 25.000 kg 
de propolente para o novo motor Vinci, capaz de executar múltiplas ignições em órbita. O Vinci terá uma força de 15.500 t, 
sendo um motor de alta performance e fiabilidade. A sua tubeira extensível dará ao motor um les de 464 s no vácuo. À 
capacidade do Ariane-5 aumentará para 11.000 kg quando se trate de colocar em órbita geossincrona satélites utilizando o 
adaptador Spelda ou então de 12.000 kg para um único satélite. 


As ogivas de protecção da carga no Ariane-5SECA (e da versão original do Ariane-5) são construídas pela Contraves 
Space e existem três versões consoante o tamanho dos satélites a serem transportados. As diferentes versões das ogivas têm 
12,73 metros, 13,81 metros ou 17,00 metros de comprimento, com uma massa que varia entre os 2.000 kg e os 2.900 kg. No 
interior da ogiva os satélites são transportados no adaptador Sylda, caso se trate do lançamento de dois ou mais satélites. O Sylda 
é construído pela Astrium GmbH e existem sete versões com uma altura que varia entre os 4,6 metros e os 6,4 metros, e um peso 
entre os 400 kg e os 500 kg. 
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O foguetão Ariane-SECA (V167/L522) é transportado desde o edifício de integração final para o Complexo de lançamento 
ELA-3 no CSG Kourou, Guiana Francesa. Imagem: Arianespace. 


Veículo lançador Data de Lançamento Satélites 


Hot Bird-4 
V157 L514 11-Dez-02 22:21:25 Stentor 
Ballast 


XTAR-EUR (25842 2005-0054) 
Sloshsat-FLEVO (28544 2005-005C) 
MagSat-B2 (25843 2005-005B) 


sn Telkom-2 (28902 2005-0464) 
V167 L522 16-Nov-06 23:46:00 Soaceway E) (28903 2005-0465) 


Esta tabela mostra os três lançamentos levados a cabo pelo foguetão ARiane-5ECA até à data. Tabela: Rui C. Barbosa. 


L521 'City of Bremen! 12-Fev-05 21:03:01 
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Lançamento da missão V167 


Este foi o 20º lançamento com sucesso consecutivo para um foguetão Ariane-5 batendo também o recorde da carga conjunta 
mais pesada até hoje colocada em órbita por este lançador. Os dois satélites tinham uma massa conjunta de 8.091 kg. DE 
recordar que o Ariane-SECA tem a capacidade de colocar uma carga de 10.000 kg em órbita. 


A calendarização deste voo 
sofreu múltiplos atrasos devido a 
vários problemas surgidos com os 
satélites. O voo foi qualificado como 
uma missão de qualificação desta 
versão do lançador e estava 
inicialmente previsto para ter lugar a 
25 de Junho de 2005. Por seu lado, o 
satélite Spaceway-F2 estava 
originalmente planeado para ser 
colocado em órbita no mês de Abril, 
enquanto que o Telkom-2 tinha o seu 
lançamento originalmente agendado 
para o dia 14 de Abril, sendo 
posteriormente adiado para 31 de Maio 
e depois para 27 de Outubro. O voo foi 
finalmente marcado para o dia 10 de 
Novembro e posteriormente mais uma 
vez adiado para o dia 12 de 
Novembro. 


A janela de lançamento 
disponível para esta missão abria ás 
2345UTC e encerrava ás 0030UTC do 
dia 13 de Novembro. A contagem 
decrescente havia sido iniciada a T- 
llh 30m, seguindo-se a verificação 
dos sistemas eléctricos do lançador. 
No entanto pelas 2055UTC surgiam as 
primeiras indicações de que o 
lançamento poderia ser novamente 
adiado e tal veio-se a confirmar ás 
2323UTC. O adiamento ficou a dever- 
se com problemas associados às infra- 
estruturas se apoio no solo. O foguetão 
Ariane-SECA (V167) foi transportado 
de volta ao edifício de montagem no 
dia 13 de Novembro e o lançamento 
adiado por 48 horas. 
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A 16 de Novembro a janela 
de lançamento disponível abriu ás 
2346UTC (e Pprolongava-se até ás 
0031UTC do dia 17 de Novembro). O 
foguetão Ariane-SECA (V167) foi transportado de volta para a plataforma de lançamento ELA-3 no dia 15 de Novembro. A 
contagem decrescente para mais esta tentativa de lançamento iniciou-se na manhã do dia 16 de Novembro com as verificações 
eléctricas ao lançador a serem levadas a cabo logo de seguida. 





A Sequência Sincronizada de Lançamento teve início ás 2339UTC (T-7m) com os computadores a tomarem conta da 
contagem decrescente, preparando o foguetão e os sistemas de solo para o voo. Esta fase final da contagem decrescente é dirigida 
por dois computadores estando um localizado no foguetão Ariane-SECA e outro no complexo de lançamento. Ás 2340UTC 
procedia-se á verificação dos níveis de oxigénio líquido (LOX) e hidrogénio líquido (LH,). Nesta fase procedia-se também á 
activação dos sistemas de segurança dos dispositivos pirotécnicos. A T-4m (2342UTC) tinha início o processo de pressurização 
do estágio criogênico e procedia-se á preparação final dos sistemas pirotécnicos. A hora de lançamento era introduzida no 
computador do Ariane-5SECA às 2343UTC e nesta altura as pressões dos tanques de LOX e LH, encontravam-se já ao nível 
necessário para O Voo. 
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As válvulas de fornecimento de propolentes ao motor Vulcan-2 foram abertas ás 2344UTC numa altura em que as 
condutas de condicionamento térmico eram encerradas. A T-50s (2345UTC) o lançador começou a utilizar as suas baterias 
internas para o fornecimento de energia e a T-37s tinha início a sequência automática de ignição. O sistema de supressão por 
água que serve para reduzir os efeitos nefastos das vibrações e ondas sonoras provocadas pelo motor do primeiro estágio foi 
activado a T-30s. O sistema de queima de hidrogénio residual foi activado a T-6s e a T-3s os sistemas de bordo do lançador 
começaram a dirigir as operações finais. Nesta fase os sistemas de orientação inercial passaram para modo de voo. O motor 
Vulcan entrou em ignição a T=Os e entre os T+4 s e T+7s são verificados múltiplos parâmetros do seu funcionamento. 
Finalmente a T+7,3s entravam em ignição os dois propulsores laterais de combustível sólido, com o veículo a abandonar 
rapidamente a plataforma de lançamento ELA-3. 
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Uma vista panorâmica do Complexo de Lançamento ELA-3 na Guiana Francesa. O foguetão Ariane-SECA (V167) é 
transportado de volta para o complexo após se resolverem os problemas com os sistemas de apoio no solo. Imagem: 
Arianespace. 





O final da queima e separação dos dois propulsores laterais de combustível sólido ocorria ás 2348UTC (T+2m 48s) e ás 
2349UTC o veículo encontrava-se a uma altitude de 96 km e viajava a uma velocidade de 2,16 km/s. A separação da ogiva de 
protecção da carga ocorria a T+3m 35s (2349UTC). O gráfico seguinte mostra a evolução da ascensão do Ariane-SECA (V 167). 


O final da queima do estágio criogéênico teve lugar ás 2355UTC (T+9m 1s) com a queima do estágio superior a ter 
início ás 2355UTC (T+9m 19s) e a terminar ás 0010UTC do dia 17 de Novembro. O satélite Spaceway-F2 (28902 2005-0464) 
separou-se do estágio superior ás 00]3UTC (T+27m 58s). Seguidamente teve lugar a separação do dispositivo Sylda (28905 
2005-046D) ás 0017UTC (T+3Im 30s) e ás 0020UTC (T+34m 14s) ocorria a separação do satélite Telkom-2 (28903 2005- 
046B). 
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Nas horas e dias após o lançamento os dois satélites utilizaram os seus próprios meios para atingir as suas respectivas 
posições operacionais na órbita geossincrona. As tabelas seguintes mostram os parâmetros orbitais dos dois satélites após o 


lançamento e nos dias seguintes. 


631.45 


Apogeu (km) Perigeu (km) Inclinação Orbital (*) | Período Orbital (min) 


17-Nov 35728 


632.36 


35772 631.73 
35823 | 2») | 690 
35734 631.52 


35779 280 


35734 
35779 


35781 


35762 10402 


2.76 


632.49 


35786 35657 1432.78 


35790 35715 1435.89 
35793 35785 1436.22 


Parâmetros orbitais do satélite Spaceway-F2 após atingir a órbita terrestre e nos dias após o seu 


lançamento a caminho da 
(http://www lib.cas.cz/www/space.40). 
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Vitek 
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A7Nov | 351 | 2 | 696 | o3as3 
| 23Nov | 41468 | 568 | 666 | 7523 
| 28Nov | 43602 | 1154 | 060 | osT8A 
14-Dez 
15-Dez 
17-Dez 
19-Dez 
19-Dez 
25-Dez 
28-Dez 


LO7Fev | astes | asa | 009 1 ta3608 


Parâmetros orbitais do satélite Telkom-2 após atingir a órbita terrestre e nos dias após o seu 


lançamento a caminho da sua órbita operacional. Tabela:  Antonmn | Vitek 
(http://www lib.cas.cz/www/space.40). 
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A performance do lançador ficou bem evidenciada nesta missão e como exemplo é dada a órbita do estágio criogénico 
ESC-A que ficou com um apogeu de 35.912 km de altitude (previa-se uma altitude de 35.917 km com um erro de +/- 160 km), 
um perigeu de 249,7 km de altitude (previa-se uma altitude de 249,6 km com um erro de +/- 3 km) e uma inclinação orbital de 
6.98º (previa-se uma inclinação de 7,0 com um erro de +/- 0,06º). 
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+ 4 44 » ese babies 
» miss their mother. 
Is she on your back? 


3 


PLEASE, DON'T WEAR FUR! 


People for the Ethical Treatment of Animals « 757-622-PETA « FurlsDead.com 
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Quadro de Lançamentos Recentes 


A seguinte tabela lista os lançamentos orbitais levados a cabo nos meses de Outubro e Novembro de 2005. Por debaixo de cada lançamento está referida uma sequência de quatro números 
que indica respectivamente o apogeu orbital (km), o perigeu orbital (km), a inclinação orbital em relação ao equador terrestre (º) e o período orbital (minutos). Estes dados são fornecidos 
pelo Space Track. Estes são os dados mais recentes para cada veículo à altura da edição deste número do boletim Em Orbita. 


Data UTC Des. Int. NORAD Designação Lançador Local Peso (kg) 
01 Out 0354:53 2005-039A 28877 | Soyuz TMA-7 (ISS-11S) 11A511FG Soyuz-FG (Zh15000-017) GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S5 (17P32-5) 
(353 /341/51,64/91,48) 
08 Out 1502:14 2005-F03 — CryoSat 15430 Rockot-KM (Breeze-KM n.º 72508) GIK-1 Plesetsk, LC133/3 
12 Out 0100:00 2005-0404 28879  Shenzhou-6 CZ-2F Chang Zheng-2F (CZ2F-6) Jiuquan, SLS-R 
(338/331/42,/41/91,21) 
13 Out 2232 2005-0414 28884 Galaxy-l5 Ariane-5GS (V 168) CSG Kourou, ELA-3 
(35794 /35778/ 0,04 / 1436,06) 
2005-041B 28885  Syracuse-3A 
(35797 /35774/0,02/ 1436,06) 
19 Out 1805  2005-042A 28888 USA-186 Titan-404B (B-26) Vandenberg AFB, SLC-4E 
Dados não disponíveis 
27 Out 0652:26 2005-043 A 28890  Pequim-l (China DMC-4) 11K65M Kosmos-3M (104) GIK-1 Plesetsk, LC132/1 
(705 / 682 /98,17/ 98,63) 
2005-043B 28891 TopSat 
(707 /682/98,17/ 98,66) 
2005-043C 28892 UWE- 


(708 / 683 /98,17/ 98,68) 
2005-043D 28893  Sinah-l 
(705 / 682 /98,17/ 98,63) 
2005-043E 28894 SSETI-Express 
(708 / 682 /98,18/ 98,67) 
2005-043F 28895  CubeSat XI-V 
(708 / 682 /98,17/ 98,67) 
2005-0436 28898  Mozahets-5 / Ncube-2 / Rubin-5 
(712 /685/98,17/98,74) 


08 Nov 1406:59 2005-0444 28899 Inmarsat-4 F-2 11K77 Zemt-3SL DM-SL (SL-23) Oceano Pacífico, Odyssey 
(35797 /35777/2,8/ 1436,12) 
09 Nov 0333:34 2005-0454 28901 Venus Express 11A511FG Soyuz-FG Fregat 
(Zh15000-010/1010/ST-15) GIK-5 Baikonur, LC31 PU-6 (17P32-6) 

Na órbita de Vénus 
16 Nov 2346 2005-0464 28902 Telkom-2 Ariane-SECA (V167/L522) CSG Kourou, ELA-3 
(35793 /35782/ 0,05 / 1436,15) 

2005-046B 28903 Spaceway-F2 


(35787 /35786/ 0,04 / 1436,09) 
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08 Novembro 
16 Novembro 


Des. Int. 


2005-044B 
2005-046D 
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Outros Objectos Catalogados 


NORAD Designação Lançador Local 
28900 Block DM-SL (20L) 11K77 ZEmt-3SL DM-SL(SL-23) Oceano Pacífico, Odyssey 
28905 Sylda (V167) Ariane-SECA (V167/L522) CSG Kourou, ELA-3 


Regressos / Reentradas 


A primeira tabela indica alguns satélites que reentraram na atmosfera ou regressaram nas passadas semanas. A segunda tabela indica os veículos ou satélites mais importantes que deverão 
reentrar na atmosfera nas próximas semanas. Estas informações são cedidas pelo Space Track. 


Ree: reentrou na atmosfera terrestre; Reg: regressou após a missão; Ino: inoperacional; Ope: Operacional. 


Data 


02 Set. 
05 Set. 
07 Set. 
12 Set. 
16 Set 
17 Set. 
21 Set. 
28 Set. 
30 Set. 


01 Out. 
03 Out. 
03 Out. 
05 Out. 
07 Out. 
09 Out. 
11 Out. 
11 Out. 


15 Out 


15 Out. 
16 Out. 
17 Out. 
17 Out. 
19 Out. 
20 Out. 
22 Out. 


24 Out 


27 Out. 


Status 


Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Reg. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 
Ree. 


Des. Int. 


1992-047V 
2002-037AF 
2005-021A 
1991-062A 
2002-037BM 
1991-047F 
1991-082T 
2002-037AM 
2004-052C 
2002-037AP 
2002-037AK 
2002-037AL 
2002-037AH 
2002-037AJ 
2002-037BC 
1973-098€C 
2005-013A 
1970-028€C 
1999-060B 
2005-027A 
2004-042B 
1983-022K 
1998-077H 
2005-022B 
1967-048E 
2002-037BK 
2001-004D 


NORAD Designação Lançador Data Lanç. Local Lançamento D. Órbita 
28586 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-2 (376-01) 30 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-23 4782 
28730 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1138 
28700 Progress M-53 11A511U Soyuz-U (Z2h15000-094) 16 Junho GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S (17P32-5) 83 
21694 Yohkoh (SOLAR-A) Mu-3S-II (M-382-6) 30 Agosto Kagoshima, M 5127 
28766 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1149 
26793 PAM-D (D206) Delta-2 7925 (D206) 04 Julho Cabo Canaveral AFS, LCI7A 5189 
28306 (Destroço) DMSP 5D-2 F11 Atlas-E (53E) 28 Novembro  Vandenberg AFB, SLC-3W 5046 
28736 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1161 
28507  MS-ITK (Mikron KS-5 MF-2) 11K68 Tsyklon-3 (701) 24 Dezembro GIK-1 Plesetsk, LC32/2 280 
28744 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1164 
28734 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1166 
28735 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1166 
28732 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1168 
28733 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1170 
28757 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1172 
06967 (Destroço) 11K65M Kosmos-3M (53753-211) 04 Dezembro NIIP-53 Plesetsk, LC132 11634 
28640 Soyuz TMA-6 114511FG Soyuz-FG (Zh15000-014) 15 Abril GIK-5 Baikonur, LC1 PU-S (17P32-5) 179 
14814 (Destroço) Cosmos 332 11K65M Kosmos-3M 11 Abril NIIP-53 Plesetsk, LC132 12967 
25955 H-10-3 (V123) Ariane-44LP (V123) 19 Outubro CSG Kourou, ELA-2 2188 
28716 FSW-3 (4) CZ-2C/3 Chang Zheng-2C/3 (CZ2C-14)02 Agosto Jiuquan 15 
28452 H-18(CZ3A-9) CZ-3A Chang Zheng-3A (CZ34-9)19 Outubro Xichang, LC2 363 
28604 (Destroço) NOAA-8 Atlas-E (73E) 28 Março Vandenberg AFB, SLC-3W 8239 
25600 Motor Auxiliar 8K82K Proton-K DM-2 (385-02) 30 Dezembro GIK-5 Baikonur, LC200 PU-39 2485 
28703 Block DM-SL (13L) 11K77 Zemt-3SL DM-SL (SL-14) 23 Junho Oceano Pacífico, Odyssey 119 
23562 (Destroço) NNS 0-13 Scout-A (S156C) 18 Maio Vandenberg AFB, SLC-5 14037 
28764 (Destroço) 8K82K Proton-K DM-5 25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 1187 
27166 (Destroço) PAM-D (D283) Delta-2 7925-9.5 (D283) 30 Janeiro Cabo Canaveral AFS, SLC-17A 1731 
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03 Nov. Ree. 
04 Nov. Ree. 
04 Nov. Ree. 
05 Nov. Ree. 
08 Nov. Ree. 
08 Nov. Ree. 
10 Nov. Ree. 
10 Nov. Ree. 
11 Nov. Ree. 
12 Nov. Ree. 
15 Nov. Ree. 
19 Nov. Ree. 
25 Nov. Ree. 
29 Nov. Ree. 


Data 
12 Abril* 
15 Abril* 


20 Abril* 
24 Abril* 


25 Abril* 
27 Abril* 
26 Abril* 


2001-049PG 28854 (Destroço) 
2002-037AN 28743 (Destroço) 
2002-037BV 28861 (Destroço) 
1974-089CE 08402 (Destroço) 
1999-057JT 26422 (Destroço) 
1993-014) 28281 (Destroço) 
1988-076A 19445 Cosmos 1966 (Oko) 
2001-049MS 27502 (Destroço) 
1978-026FR 13578 (Destroço) 
1985-0454 15808 Cosmos 1658 (Oko) 
1993-0024 22309 Molniya-l (85) 
1969-082BE 04191 (Destroço) 
2002-037BA 28755 (Destroço) 
2005-037B 28872 Pegasus-3 


PSLV-C3 

8K82K Proton-K DM-S5 
8K82K Proton-K DM-S5 
Delta-2310 (592/D104) 
CZ-4 Chang Zheng-4 (CZ4B-2) 14 Outubro 
15Z2h58 Start-1 

8K78M Molniya-M 2BL 
PSLV-C3 

Delta-2910 (621/D139) 
8K78M Molniya-M 2BL 
8K78M Molniya-M L 
SLV-2G Agena-D (525) 
8K82K Proton-K DM-S5 
Minotaur-lI (SLV-4) 


Em Órbita 


22 Outubro Satish Dawan SHAR, Ilha de Sriharikota 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 
25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 


15 Novembro | Vandenberg AFB, SLC-2W 
Taiyuan, LC] 


25 Março GNIIP Plesetsk, LC158 

30 Agosto NHP-53 Plesetsk, LC16/2 

22 Outubro Satish Dawan SHAR, Ilha de Sriharikota 
05 Março Vandenberg AFB, SLC-2W 

11 Junho NIIP-53 Plesetsk, LC41/1 

13 Janeiro GNIIP Plesetsk 

30 Setembro Vandenberg AFB, SLC-1W 

25 Julho GIK-5 Baikonur, LC81 PU-24 


23 Setembro Vandenberg AFB, SLC-8 


Quadro dos lançamentos orbitais previstos para Abril de 2006 


Lançador 
11K77 Zemt-3SL DM-SL (SL-31) 
Minotaur-1 (SLV-5) 


Atlas-5/411 (AV-008) 
11A511U Soyuz-U (P15000-100) 


15Zh58 Start-1 
CZ-4B Chang Zheng-4B (CZ4B-8) 
Delta-2 7420-10C (D314) 


* Lançamentos já realizados. 


Em Órbita — VoL.5 - N.º 63/ Fevereiro de 2006 


Carga 
JC-Sat 9 


Formosat-3A (COSMIC-1) 
Formosat-3B (COSMIC-2) 
Formosat-3C (COSMIC-3) 
Formosat-3E (COSMIC-4) 
Formosat-3F (COSMIC-5) 
Formosat-3G (COSMIC-6) 
Astra-1KR 


Local 
Oceano Pacífico 154º W, Odyssey 
Vandenberg AFB, SLC-8 


Cabo Canaveral AFS, SLC-41 


Progress M-56 (11F615AS5S5 n.º 356 ISS-21P) 


EROS-B 
Yaogan-l 


CloudSat (ESSP-4, P00-4 
CALIPSO (ESSP-3, Y-Cena) 


GIK-5 Baikonur, LC] PU-5 (17P32-5) 
GIK-2 Svobodniy 

Taiyuan 

Vandenberg AFB, SLC-2W 


1473 
1198 
1198 
11313 
EA 
4611 
6281 
1480 
10113 
7459 
1037 
13199 
219 
65 
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Próximos Lançamentos Tripulados 


Data: 1 de Julho de 2006 
Missão: STS-121/ISS-ULF-1.1 


Veículo Lançador: OV-103 Discovery (32) 
Local lançamento: KSC, LC-39B 


Tripulação: Steven Lindsey (4); Mark Kelly (2); Piers Sellers (2); 
Michael Fossum (1); Stephanie Wilson (1); Lisa Nowak (1); 
Thomas Reiter (2) 


Esta será a segunda missão de teste após o desastre do vaivém OV- 
102 Columbia. Sendo também um voo logístico 1rá transportar 
diversos materiais, equipamentos e mantimentos para a ISS. T. 
Reiter deverá permanecer com a tripulação permanente da ISS que 
volta assim a ser tripulada por três elementos. A missão STS-121 
terá uma duração de 11 dias. 





Data: 4 de Agosto de 2006 
Missão: STS-300 


Veículo Lançador: OV-104 Atlantis 
Local de Lançamento: KSC, LC-39 


Tripulação: Brent Jett (4); Christopher Ferguson (1); Joseph Tanner (3); Daniel Burbank (2) 
Missão de socorro. O vaivém espacial OV-104 Atlantis estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-121 caso surja 


algum problema durante o voo. Os membros da missão STS-121 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do 
vaivém Atlantis. 


Data: 28 de Agosto de 2006 

Missão: STS-115/ISS-12A 

Veículo Lançador: OV-104 Atlantis (27) 

Local lançamento: KSC, LC-39B 

Tripulação: Brent Jett (4); Christopher Ferguson (1); Joseph 
Tanner (3); Daniel Burbank (2); Steven MacLean (2): Heidmarie 
Stefanyshyn-Prper (1) 

Esta missão tem como objectivo colocar na ISS o segundo 
segmento da estrutura ITS (ITS P3/P4). Os astronautas irão 


também montar paméis solares e baterias durante actividades 
extraveiculares. A missão STS-115 terá uma duração de 11 dias. 
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Data: 28 de Outubro de 2006 
Missão: STS-301 


Veículo Lançador: OV-105 Endeavour 
Local de Lançamento: KSC, LC-39 


Missão de socorro. O vaivém espacial OV-105 Endeavour estará de prevenção para socorrer os membros da missão STS-115 caso 
surja algum problema durante o voo. Os membros da missão STS-115 procurarão refúgio a bordo da ISS e aguardarão a chegada do 
vaivém Endeavour. 


13 de Setembro de 2006 Soyuz TMA-9/ISS-13S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 
Mikhail Tyurin, M. Lopez-Alegria (4), Daisuke Enomoto (1) / Yuri Malenchenko, Garrett Reisman 





16 de Novembro de 2006 STS-116/ISS-12A.1 ITS-P5 OV-103 Discovery (33) KSC, LC-39 Duração 12 dias 
Mark Polansky (2); William Oefelem (1); Christer Fuglesang (1); Robert Curbeam (3); Joan Higginbotham (1); Nicholas Patrick (1) 





18 de Janeiro de 2007 STS-117 / ISS-13A OV-104 Atlantis (28) KSC, LC-39 
Frederick Sturckow (3); Lee Archambault (1); Steven Swanson (1); James Reilly (3); Rick Mastracchio (2); Patrick Forrester (2) 





Em Órbita — Vol.5 - N.º 63 / Fevereiro de 2006 41 


Em Órbita 


10 de Abril de 2007 Soyuz TMA-10/ISS-14S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 





19 de Abril de 2007 STS-118/ISS-13A.1 OV-104 Atlantis (29) KSC, LC-39 
Scott Kelly (2), Charles Hobaugh (2), Scott Parazynski (5), Dafydd Williams (2), Barbara Morgan (1), Clayton Anderson (1) 





3 de Maio de 2007 STS-120 /ISS-10A Node-2 OV-105 Endeavour (22) KSC, LC-39 
James Halsell (6), Alan Poindexter (1), 22222, 22272, Michael Foreman (1), 22229 





14 de Junho de 2007 STS-122 /ISS-1E Columbus OV-104 Atlantis (30) KSC, LC-39 
29292, 92929, H. Schlegel (2), 22222, 29292, 92929, 990M 


.. . 0. 9 0 0 0 0.4 “000 0) 0 0 0 0 06 0 0 0 0 06 0 0 4 04 
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23 de Agosto de 2007 STS-123/ISS-ULF-2 OV-103 Discovery (34) KSC, LC-39 
29292, 92922, Nespoli Paolo (D), 22222, 92929, 29292, 92999 


..... 9 0 0 006 “0 00 0) 0 0 0 0 06 0 0 0 0 06 0 0 4 04 





26 de Setembro de 2007 Soyuz TMA-11/ISS-15S HAS11FG Soyuz-FG GIK-5 Baikonur, 17P32-5 





Para além das missões referidas o manifesto dos vaivéns espaciais prevê ainda as seguintes missões. Estão também incluídas as 
missões russas e chinesas. 


11-Out-07 STS-124 OV-103 Discovery ISS-1J/A — Kibo 

29-Nov-07 STS-119 OV-104 Atlantis ISS-15A — Estrutura S6. 

07-Fev-08 STS-125 OV-105 Endeavour HSM-4 

? -Mar-08 Soyuz TMA-12 Soyuz TMA-12 ISS-16S. Astronauta sul-coreano. 

03-Abr-08 STS-126 OV-103 Discovery ISS-17A — Missão logística / MPLM Donatello 
22-Mai-08 STS-127 OV-104 Atlantis ISS-2J/A — Missão científica. 

03-Jul-08 STS-128 OV-105 Endeavour ISS-ULF3 — Missão logística / MPLM Donatello. 
02-Out-08 STS-129 OV-103 Discovery ISS-UF4 — Missão logistica. 

2 -Out-08 Shenzhou-7 Shenzhou-7 Terceira missão espacial da China. Passeio espacial. 
04-Dez-08 STS-130 OV-105 Endeavour ISS-19A — Missão logística / MPLM Donatello. 
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19-Mar-09 STS-131 OV-103 Discovery Missão de reserva 
14-Mai-09 STS-132 OV-105 Endeavour ISS-20A — Node-3 e Cupola. 
20-Ago-09 STS-133 OV-103 Discovery Missão de reserva 

22992-10 Shenzhou-8 Shenzhou-8 Laboratório espacial 
22992-10 Shenzhou-9 Shenzhou-9 Acoplagem não tripulada 
22992-10 Shenzhou-10 Shenzhou-10 Acoplagem tripulada 


Cronologia Astronáutica (XXIX) 


Por Manuel Montes 


-1931: O motor experimental ORM-1 (Opytnyj Raketnyj Motor-1), desenhado pelo grupo 
soviético de Valentin Glushko, inicia os seus ensaios estáticos, produzindo um impulso de 20 
decanewtons (uns 20 kg). Utiliza peróxido de nitrogénio e tolueno. No futuro ensaiar-se-ão novas 
variações deste desenho (ORM-1 a 52) até 1933, desenvolvendo de 20 a 300 daN. 


-1931: Produz-se na URSS uma das múltiplas reorganizações dos centros de investigação 
sobre foguetões desta época. Cria-se assim o Grupo Central para a Investigação da Propulsão a Jacto, 
no que participa Sergei Korolev. Até agora, Korolev somente havia desenvolvido alguns aviões 
ligeiros mas sente-se cada vez mais atraído pelo tema da exploração do 
espaço. 


-1931: Esnault-Pelterie inicia o desenvolvimento de um motor 
de foguetão que consumirá oxigénio líquido e hidrocarbonetos. Só será 
utilizado em testes estáticos. 





-1931: Eugene Sânger realiza várias experiências com motores de foguetão na Universidade 
de Viena. Consegue impulsos de uns 25 kg durante 15 minutos, consumindo oxigénio e gasolina 
líquidos. Na cabeça de Sânger já se encontra o desenho do seu futuro Silverbird, o bombardeiro 
antipodal. 


-1931: David Lasser publica de forma privada (nenhuma editora aceitou o manuscrito) "The 
Conquest of Space", a primeira obra popular de não-ficção sobre o tema da Astronáutica em língua 
inglesa, apesar de incluir uma história imaginária. 





-1931: Harold A. Danne propõe usar aviões-foguete para voos transatlânticos. Tratar-se-1a de um veículo anfíbio que voaria 
desde Nova Iorque a Paris em apenas uma hora e meia. 


-1931: Consciente das limitações da tecnologia do momento, e à espera da aparição de propolentes mais energéticos, 
Lawrence Manning sugere fazer levantar voo os foguetões desde altas montanhas, ou utilizar centrifugadoras e outros mecanismos 
para reduzir as necessidades de potência dos foguetões. 


-1931: Tsiolkovsky publica "Do Avião á Nave Estelar". 


-1931: Rynin e Likchachev escrevem e publicam uma obra sobre medicina espacial: "Efeitos da Aceleração sobre os 
Organismos Vivos". As experiências foram realizadas utilizando 
uma centrifugadora. 


-Janeiro de 1931: Klaus Riedel e Rudolf Nebel utilizam 
uma ideia de Guido von Pirquet para construir um novo tipo de 
câmara de combustão refrigerada. Com ela, o motor resultante é 10 
vezes mais leve que o Kegelduese, gasta o mesmo e o seu impulso é 
| kg superior. 





-4 de Janeiro de 1931: William G. Swan permanece meia 
hora sobre Atlantic City, voando a bordo de um ultra ligeiro 
equipado com 10 foguetes. 


-23 de Janeiro de 1931: David Lasser, como presidente da 
Rudolf NEBEL R American lInterplanetary Society, propõe a criação de uma 
Comissão Internacional para a Astronáutica. Fá-lo junto de Esnault- 
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Pelterie e perante Hermann Oberth, o presidente da VÍR. Este será o gérmen da ideia da futura Federação Astronáutica Internacional 
(TAF). 


-Fevereiro de 1931: Friedrich Schmiedle estabelece na Áustria, de forma oficial, o primeiro serviço postal por foguete. Os 
veículos são lançados sobre a montanha situada entre as cidades de Schôckel e Radegund (uns 3 km) e recuperados utilizando pára- 
quedas. 


-21 de Fevereiro de 1931: O Hiickel-Winkler-1 (HW-1) converte-se no primeiro foguetão 
de propolentes líquidos reconhecido e lançado com êxito na Europa. Utiliza oxigénio líquido e 
metano. O seu artífice é Johannes Winkler, que com ele consegue uma altitude de 2 metros antes 
que caia de novo ao solo. Winkler havia deixado a VfR e trabalhado para a empresa Junkers sobre 
contracto. 


-14 de Março de 1931: Entusiasmado pelo relativo êxito do primeiro voo do HW-1, 
Winkler prepara de novo o foguetão, desta vez equipado com aletas estabilizadoras. O engenho 
voa até uns 60 metros de altitude, depois voa de forma horizontal até cair a uns 200 metros de 
distância do lugar da decolagem. 


-Abril de 1931: Os membros da VfR prosseguem os seus ensaios com a série Mirak. 
Todos acabam em fracassos e em explosões, incluindo os novos modelos Mirak-II. Chegam á 
conclusão de que o desenho do motor é a causa principal da desastrosa sequência. Os Mirak-II, 
pelo seu lado, teriam de ser capazes de voar a quase 5 km de altitude, mas decidem não lançar 
estes veículos devido á não existência de pára-quedas adequados. 





-Abril de 1931: Representantes da American Interplanetary Society chegam à Alemanha e visitam os seus colegas da VÍR. 
Nebel e outros recomendam a Pendray que a AIS deveria começar a realizar experiências para poder avançar na área dos foguetões, 
assim como intercambiar informação com as sociedades astronáuticas de todo o mundo. 


-11 de Abril de 1931: A equipa de Heylandt/Valier ensaia um motor de 160 kg de impulso 
que será usado num dos carros de corrida. 


-15 de Abril de 1931: Reinhold Tiling (imagem ao lado) constrói um foguetão com fuselagem 
de alumínio e quase 2 metros de comprimento do qual se abrem umas asas para planar e aterrar após o 
consumo de todo o combustível. 


-Maio de 1931: Winkler começa a desenhar o seu HW-2. Incorporará estabilizadores, um 
sistema de ignição por vela e um corpo aerodinâmico. Deveria alcançar uns 5 km de altitude. 


-10 de Maio de 1931: Durante uns ensaios estáticos nas instalações da sociedade VÍR, uma 
modificação de pouca importância do foguetão Mirak-III, última criação de Riedel com motor 
refrigerado por água, alcança um impulso tal que rompe o suporte e acaba elevando-se no ar. O veículo 
alcançará mais de 18 metros de altitude. Trata-se do primeiro voo de um foguetão da VÍR, apesar de 
não ter sido intencional. 





-14 de Maio de 1931: Os membros da VfR preparam outra ver o foguetão que se “atreveu a fugir” quatro dias antes (só se 
rompeu um tubo do combustível) e fazem com que voe até uns 61 metros de altitude. Para a ocasião, o foguetão recebe o nome de 
Repulsor-l (proveniente da novela de ficção científica de Kurd Lasswitz "Auf Zwei Planeten"). O seu aspecto é amda primitivo e, 
como as experiências iniciais de Goddard, consiste num motor na posição dianteira unido aos dois tanques individuais de gasolina e 
oxigénio líquido, os quais têm uma forma delgada e alargada, e se situam nos lados do veículo. Na base encontram-se umas aletas 
para manter a orientação vertical. Os pára-quedas não chegam a ser instalados. 


-23 de Maio de 1931: Riedel e a VÍR voltam á carga com o Repulsor-lI. A gasolina é pressurizada com nitrogênio e o 
oxigénio líquido com o seu próprio gás. Alcança 61 metros de altitude mas cai a uma distância de 600 metros, dada a sua trajectória 
parabólica. O pára-quedas permite a sua recuperação com êxito. 


-Junho de 1931: Uma versão muito melhorada do seu foguetão, o Repulsor-III, permite à VÍR alcançar uma altitude de 640 
metros. Existem problemas com os pára-quedas. Apesar de tudo, obviamente, o progresso num só mês foi muito grande. Nestas 
mesmas datas realizam-se outros três voos com outros modelos que finalizam também com êxito. 


-9 de Junho de 1931: Robert Goddard patenteia o desenho de um avião propulsionado por foguetões. Os gases produzidos 
empurram um par de turbinas as quais por sua vez movem as correspondentes hélices. 
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-18 de Julho de 1931: Tsander e Korolev, que se conhecem na sociedade Osoaviakhim, fundam o Grupo de Moscovo para o 
Estudo do Movimento a Reacção (Mos-GIRD), nome que adoptam em Setembro. Apoiados pelo financiamento proporcionado por 
Osoaviakhim, tentarão popularizar a Cosmonáutica, atrair especialistas e construir um foguetão experimental. Também será o ponto 
de partida para a criação de outros grupos, como o Len-GIRD (de Lenimegrado). 


-Julho/Agosto de 1931: Wernher von Braun e Constantin Generales, companheiros de estudo em Zúrique, realizam várias 
experiências de medicina espacial. Submetem vários ratos á dura experiência de passar por uma centrifugadora. Generales, estudante 
de medicina, encarrega-se de dissecar os animais após o "voo", para ver os efeitos produzidos pelas grandes acelerações. 


-Agosto de 1931: Iniciam-se os ensaios com o foguetão Repulsor-IV. Nesta ocasão, colocaram-se os tanques um atrás do 
outro e em baixo o motor, deixando só um espaço para a saída dos gases. Com esta configuração alcançaram-se altitudes de até 1.600 
metros e distâncias desde o ponto de lançamento de até 4.800 metros. Os motores usam álcool e oxigénio líquido e incorporarão 
diversas melhorias ao longo dos meses seguintes. Durante 1931 lançar-se-ão um total de 87 Repulsors. Entre eles um que, a 27 de 
Setembro, vai parar sobre o telhado de uma comissaria de polícia, ocasionando um incêndio. O incidente implica a continuação das 
experiências, mas um mês depois a proibição é levantada. O desconhecimento dos ensaios de Goddard faz supor á VÍR que são a 
sociedade mais avançada no campo da construção prática de foguetões de combustível líquido. 


-29 de Setembro de 1931: Após melhorar o impulso do seu novo motor (77 kg), Robert 
Goddard consegue velocidades de ejecção dos gases de até 975 m/s. Por isso, decide testar o veículo em 
voo. O foguetão terá uma fuselagem exterior aerodinâmica feita de alumínio (3 metros de altura por 30,5 
de diâmetro) e utilizará também um sistema de lançamento automático. Tudo corre bem durante o 
lançamento mas rapidamente perde impulso e, alcançados 59 metros de altitude, o veículo começa a 
descer. O voo dura 9,6 segundos. Perto do solo, o foguetão começa a deslocar-se lateralmente, chegando 
a uns 152 metros de distância, até que o tanque de combustível explode. 


-13 de Outubro de 1931: Goddard repete a tentativa, uma vez efectuadas certas melhorias na 
cabeça do injector e no desenho do tanque de combustível. O foguetão chega aos 520 metros de altitude, 
funcionando durante 13 segundos. Nesse momento explode de novo o depósito de combustível. 


-27 de Outubro de 1931: Tentando eliminar o indesejado carácter explosivo do seu foguetão, 
Goddard realiza mais alterações e aplica sistemas de medida da pressão interna dos tanques. Uma nova 
tentativa leva o veículo a uns 406 metros de altitude, até ao momento da explosão. Afortunadamente, Goddard pode comprovar por 
fim a origem do problema e resolve-lo à posteriori. 





-13 a 18 de Novembro de 1931: Os grupos GIRD de Lenimegrado e de Moscovo, para a investigação da propulsão a reacção, 
entram em actividade. 


-18 de Novembro de 1931: Goddard leva a cabo experiências com nitrogénio líquido para proporcionar pressão ao tanque de 
oxigénio dos seus foguetões. Um teste levado a cabo neste dia finaliza com um fracasso devido á explosão do motor antes da 
decolagem. Durante o resto do mês dedicar-se-á a realizar testes estáticos. Num destes testes consegue-se um impulso de 123 kg e 
uma velocidade de ejecção de 1.550 m/s. 


-30 de Novembro de 1931: Reinhold Tiling lança um foguetão desde a ilha de Wangerooge, Alemanha. Está equipado com 
asas para prolongar a descida. 


Nota sobre o autor: Nascido em 1965, Manuel Montes Palacio, é um escritor freelancer e divulgador científico desde 1989, 
especializando-se em temas relacionados com a Astronáutica e Astronomia. Pertence a diversas associações espanholas e 
internacionais, tais como a Sociedad Astronômica de Esparia y América e a British Interplanetary Society, tendo colaborado com 
centenas de artigos para um grande número de publicações, entre elas a britânica Spaceflight e as espanholas Muy Interessante, Quo, 
On-Off, Tecnologia Militar, Universo e Historia y Vida. Actualmente elabora semanalmente o boletim gratuito “Noticias del 
Espacio”, distribuído exclusivamente através da Internet, e os boletins “Noticias de la Ciencia y la Tecnologia” e “NC&T Plus”, 
participando também na realização dos conteúdos do canal científico da página web “Terra”. 
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Explicação dos Termos Técnicos 


Impulso específico (Les) — Parâmetro que mede as potencialidades do combustível (propulsor) de um motor. Expressa-se em 
segundos e equivale ao tempo durante o qual Ikg desse combustível consegue gerar um impulso de 10N (Newtons). É medido 
dividindo a velocidade de ejecção dos gases de escape pela aceleração da gravidade. Quando maior é o impulso específico maior será 
o rendimento do propulsante e, consequentemente, do motor. O impulso específico (em vácuo) define a força em kgf gerada pelo 
motor por kg de combustível consumido por tempo (em segundos) de funcionamento: 


kof 
( - tkg/5)) Ts 


Quanto maior é o valor do impulso específico, mais eficiente é o motor. 


Tempo de queima (Tq) — Tempo total durante o qual o motor funciona. No caso de motores a combustível sólido representa o valor 
do tempo que decorre desde a ignição até ao consumo total do combustível (de salientar que os propulsores a combustível sólido não 
podem ser desactivados após a entrada em ignição). No caso dos motores a combustível líquido é o tempo médio de operação para 
uma única ignição. Este valor é usualmente superior ao tempo de propulsão quando o motor é utilizado num determinado estágio. É 
necessário ter em conta que o tempo de queima de um motor que pode ser reactivado múltiplas vezes, é bastante superior ao tempo 
de queima numa dada utilização (voo). 


Impulso específico ao nível do mar (Ies-nm) — Impulso específico medido ao nível do mar. 


Combustíveis e Oxidantes 


N,O, — Tetróxido de Nitrogénio (Peróxido de Azoto); De uma forma simples pode-se dizer que o oxidante N5O4 consiste no 
tetróxido em equilíbrio com uma pequena quantidade de dióxido de nitrogénio. No seu estado puro o N,0, contém menos de 0,1% de 
água. O N,O, tem uma coloração vermelho acastanhada tanto nas suas fases líquida como gasosa, sendo incolor na fase sólida. Este 
oxidante é muito reactivo e tóxico, tendo um cheiro ácido muito desagradável. Não é inflamável com o ar, no entanto inflamará 
materiais combustíveis. Surpreendentemente não é sensível ao choque mecânico, calor ou qualquer tipo de detonação. O N,O, é 
fabricado através da oxidação catalítica da amónia, onde o vapor é utilizado como diluente para reduzir a temperatura de combustão. 
Grande parte da água condensada é expelida e os gases anda mais arrefecidos, sendo o óxido nítrico oxidado em dióxido de 
nitrogênio. A água restante é removida em forma de ácido nítrico. O gás resultante é essencialmente tetróxido de nitrogênio puro. 
Tem uma densidade de 1,45 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -11,0ºC e o seu ponto de ebulição a 21,0ºC. 


UDMH ( (CH;)NNH,) — Unsymmetrical Dimethylhydrazine (Hidrazina Dimetil Assimétrica); O UDMH é um líquido altamente 
tóxico e volátil que absorve oxigénio e dióxido de carbono. O seu odor é ligeiramente amoniacal. É completamente miscível com a 
água, com combustíveis provenientes do petróleo e com o etanol. É extremamente sensível aos choques e os seus vapores são 
altamente inflamáveis ao contacto com o ar em concentrações de 2,5% a 95,0%. Tem uma densidade de 0,79g/cm” , sendo o seu 
ponto de congelação a -57,0ºC e o seu ponto de ebulição a 63,0ºC. 


LOX — Oxigénio Líquido; O LOX é um líquido altamente puro (99,5%) e tem uma cor ligeiramente azulada, é transparente e não 
tem cheiro característico. Não é combustível, mas dar vigor a qualquer combustão. Apesar de ser estável, isto é resistente ao choque, 
a mistura do LOX com outros combustíveis torna-os altamente instáveis e sensíveis aos choques. O oxigénio gasoso pode formar 
misturas com os vapores provenientes dos combustíveis, misturas essas que podem explodir em contacto com a electricidade estática, 
chamas, descargas eléctricas ou outras fontes de ignição. O LOX é obtido a partir do ar como produto de destilação. Tem uma 
densidade de 1,14 g/c”, sendo o seu ponto de congelação a -219,0ºC e o seu ponto de ebulição a -183,0ºC. 


LH, — Hidrogénio Líquido; O LH, é um líquido em equilíbrio cuja composição é de 99,79% de para-hidrogénio e 0,21 orto- 
hidrogénio. O LH, é transparente e som odor característico, sendo incolor na fase gasosa. Não sendo tóxico, é um líquido altamente 
inflamável. O LH, é um bi-produto da refinação do petróleo e oxidação parcial do fuelóleo daí resultante. O hidrogénio gasoso é 
purificado em 99,999% e posteriormente liquidificado na presença de óxidos metálicos paramagnéticos. Os óxidos metálicos 
catalisam a transformação orto-para do hidrogénio (o hidrogénio recém catalisado consiste numa mistura orto-para de 3:1 e não pode 
ser armazenada devido ao calor exotérmico da conversão). Tem uma densidade de 0,07 g/cm”, sendo o seu ponto de congelação a - 
259,0ºC e o seu ponto de ebulição a -253,0ºC. 


NH,CIO, — Perclorato de Amónia; O NH,CIO, é um sal sólido branco do ácido perclorato e tal como outros percloratos, é um 
potente oxidante. A sua produção é feita a partir da reacção entre a amônia e ácido perclorato ou por composição entre o sal de 
amónia e o perclorato de sódio. Cristaliza em romboedros incolores com uma densidade relativa de 1,95. É o menos solúvel de todos 
os sais de amônia. Decompõe-se antes da fusão. Quando ingerido pode causar irritação gastrointestinal e a sua inalação causa 
irritação do tracto respiratório ou edemas pulmonares. Quando em contacto com a pele ou com os olhos pode causar irritação. 
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